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บทคัดย่อ  
เฮสิคอปเตอร์ส่ีใบพัดได้รับความนิยมเป็นอย่างมากในงานวิจัยด้านอากาศยานขนาดเล็กไร้นักบินเฮลิคอปเตอร์

ประเภทน้ีต้องการระบบควบคุมเพื่อรักษาเสถียรภาพทางการบินระบบควบคุมที่ไม่ต้องใช้ข้อมูลทางพลศาสตร์เช่นการ
ควบคุมแบบPID สามารถสร้างเสถียรภาพได้อย่างน่าพอใจอย่างไรก็ดีระบบควบคุมขั้นสูงที่ต้องใช้ข้อมูลทางพลศาสตร์ของ
เฮลิคอปเตอร์จะสามารถควบคุมการบินได้ดียิ่งขึ้นไปอีกบทความน้ีนําเสนอการสร้างแบบจําลองทางพลศาสตร์ของ
เฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดขนาดประมาณ 45x45 ซม. น้ําหนักประมาณ 1.15 กก. มีมอเตอร์ไฟฟ้าเป็นต้นกําลังในการ
ขับเคลื่อนแบบจําลองถูกสร้างจากสมการการเคลื่อนที่ของนิวตันและออยเลอร์ตัวแปรทางกายภาพของเฮลิคอปเตอร์เช่น
โมเมนต์ความเฉ่ือยของมวลและตัวแปรทางพลศาสตร์ของชุดใบพัดขับเคล่ือนหาได้จากการตรวจวัดเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัด
จริงที่สร้างขึ้นมาการจําลองระบบควบคุมทําโดยใช้โปรแกรมSimulink®ผลการทดสอบแบบจําลองด้วยระบบควบคุมแบบ
PD อย่างง่ายยังไม่เป็นที่น่าพอใจเน่ืองจากไม่สามารถรักษาท่าทางการบินและระดับความสูงตามค่าเป้าหมายได้อย่างไรก็ดี
การตรวจสอบแบบจําลองและเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดที่ได้สร้างขึ้นทําให้เชื่อได้ว่า แบบจําลองทางพลศาสตร์ในงานวิจัยนี้มี
ความถูกต้องและเฮลิคอปเตอร์ที่สร้างขึ้นก็สามารถทํางานได้ดีภายใต้ระบบควบคุมอัตโนมัติที่เหมาะสม ในขั้นต่อไปหากมี
การพัฒนาระบบควบคุมให้สามารถควบคุมพฤติกรรมการบินของแบบจําลองเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดและประยุกต์ให้ทํางาน
บนไมโครคอนโทรลเลอร์ได้ ก็จะสามารถใช้ควบคุมเฮลิคอปเตอร์เพื่อทดสอบการบินจริงได้ 
คําหลกั:เฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัด; แบบจําลองทางพลศาสตร์; การควบคุมอัตโนมัติ; อากาศยานไร้นักบิน  

 
Abstract 

A quadrotor helicopter has become a popular platform for small-size Unmanned Aerial Vehicle 
research. The platform is unstable so that a control system is required for flight stability. A non-
model-based approach such as PID control has been employed with success. A model-based 
approach uses the quadrotor’s dynamic model for the design of more advanced controllers. This 
paper presents the construction of a dynamic model of a quadrotor with the size about 45x45 cm and 
take-off weight about 1.15 kg. Four DC electric brushless motors are used as power plants of the 
aircraft. The model is based on Newton-Euler equations of motion. Physical properties such as the 
mass moment of inertia, together with dynamic properties of the rotor sets are determined from a 
real quadrotor.  The control simulation is implemented in Simulink®. A simple PD controller does not 
produce satisfactory results as it cannot maintain the attitude and altitude of the quadrotor at desired 
values. However, model verification and flight testing on the quadrotor lead to the conclusion that 
the dynamic model is correct and the quadrotorcan operate with proper automatic controllers. For 
future work, the controller willbe improved to stabilize the quadrotor model and it will be 
implemented on the real quadrotor. 
Keywords:Quadrotor; Dynamic Model; Automatic Control; UAV 
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1. ที่มาและความสําคัญ 

การประยุกต์ใช้งานเฮลิคอปเตอร์ไร้นักบินแบบส่ี
ใบพัด (quadrotor) มีความแพร่หลายมากขึ้นเรื่อยๆ มี
การวิจัยเพื่อพัฒนาระบบควบคุมให้เฮลิคอปเตอร์ฉลาด
และทํางานได้หลากหลายมากข้ึน และมีผลิตภัณฑ์เชิง
พาณิชย์ที่สามารถทํางานได้จริงโดยเฉพาะงานด้านสํารวจ
และถ่ายภาพทางอากาศเมื่อพิจารณาส่วนประกอบของ
เฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดพบว่าสามารถเลือกชิ้นส่วนที่ราคาไม่
สูงมาประกอบเข้าด้วยกันได้ แต่องค์ความรู้ด้านระบบ
ควบคุมที่มีประสิทธิภาพและเชื่อถือได้ยั ง ไม่ เป็นที่
แพร่หลาย งานวิจัยน้ีเป็นส่วนหน่ึงของโครงการวิจัยและ
พัฒนาระบบควบคุมอัตโนมัติของเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดซึ่ง
มีเป้าหมายเพื่อลดต้นทุนในการสร้างและใช้งานอากาศ
ยานขนาดเล็กไร้นักบิน วัตถุประสงค์ของงานวิจัยนี้คือการ
ประยุกต์และพัฒนากระบวนการสร้างแบบจําลองทาง
พลศาสตร์ของเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัด โดยจะมีการสร้าง
เฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดขึ้นมาแล้วจึงตรวจวัดตัวแปรต่างๆ
เพื่อนํามาสร้างแบบจําลองทางพลศาสตร์ แบบจําลองนี้
จะมีประโยชน์สําหรับการพัฒนาระบบควบคุมต่อไป  

 
2. ทฤษฎีและงานวิจัยที่เกี่ยวข้อง 

สมการการเคลือ่นที่ของเฮลิคอปเตอร์สี่ใบพดั 
การเคลื่อนที่ของเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดสามารถจําลอง

เป็นการเคล่ือนที่ของวัตถุแข็งเกร็งในปริภูมิสามมิติซึ่งมี6 
องศาอิสระและมีตัวแปรควบคุม4 ตัวแปรระบบพิกัด
อ้างอิงแสดงได้ดังรูปที่1โดยมีแกนอ้างอิงที่อยู่กับที่เรียกว่า
Earth-fixed reference frame และแกนอ้างอิงที่ติดอยู่
กับจุดศูนย์กลางมวลและเคลื่อนที่ไปกับเฮลิคอปเตอร์
เรียกว่าBody-fixed reference frame 

ตําแหน่ง (absolute position) หมายถึงระยะทาง 
x, y, และ z วัดจากแกนอ้างอิงที่อยู่กับที่ ไปยังจุด
ศูนย์ กลางมวลของ เฮ ลิคอป เตอร์ท่ าทางการ บิน 
(absolute attitude) หมายถึงมุมที่แกนอ้างอิงเคลื่อนที่
Xb, Yb, และ Zbบนเฮลิคอปเตอร์กระทํากับแกนXe, Ye, 
และ Zeที่อยู่กับที่การแสดงท่าทางการบินจะใช้มุมของ
ออยเลอร์ (Euler angles) ได้แก่ มุมเอียง (roll: ), มุม
เงย (pitch: ), และมุมทิศทาง (yaw: )ส่วนความเร็ว
เชิงเส้น (u, v, w) และความเร็วเชิงมุม (p, q, r) จะวัดบน
แกนอ้างอิงเคลื่อนที่Xb, Yb,และ Zbตามลําดับ 

 

รูปที1่. ระบบพกิัดอ้างอิง 
 
สมการของนิวตันและออยเลอร์(สมการที่ 1) เป็น

สมการที่แสดงความสัมพันธ์ระหว่างการเคลื่อนที่ของ
เ ฮ ลิ คอป เ ตอ ร์ กั บ แ ร ง และ โ ม เ มนต์ ที่ ก ร ะทํ า ต่ อ
เฮลิคอปเตอร์สามารถเขียนได้สะดวกในระบบแกนอ้างอิง
ที่เคล่ือนที่เนื่องจากตําแหน่งที่แรงกระทําและค่าโมเมนต์
ความเฉ่ือยของมวลจะคงที่ [1] 
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โดย m คือมวลของเฮลิคอปเตอร ์
 Ixx, Iyy, Izzคือโมเมนต์ความเฉ่ือยของมวล  

 
สมการการเคลื่อนที่ของเฮลิคอปเตอร์สําหรับท่าทางการ
บินที่ใกล้เคียงกับการบินลอยตัว(Hover Flight)ในระบบ
แกนอ้างอิงที่อยู่กับที่ สามารถประมาณค่าความเร่งโดยใช้
กฎข้อที่ 2 ของนิวตัน ดังนี้[2][3] 
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โดย Ti คือแรงยกจากใบพดัแต่ละชุด 
 Qiคือแรงบิดจากใบพดัแต่ละชุด 
 r = -1 + 2 - 3 + 4 ความเร็วรอบใบพัด 
 Jr  คือโมเมนต์ความเฉ่ือยของมวลชุดใบพัด 
 l   คือระยะระหว่างแกนมอเตอร์กับศูนย์กลางมวล 

 
3. แบบจําลองทางพลศาสตร์ของเฮลคิอปเตอร์สี่ใบพัด 

การสร้ างแบบจํ าลองอย่ างง่ ายจํ า เป็นต้อง ใ ช้
สมมุติฐานทางกลศาสตร์ ได้แก่ การถือว่าโครงสร้างและ
ใบพัดของ เฮ ลิคอป เตอร์ เป็ นวั ตถุ แข็ ง เ กร็ ง  และ
เฮลิคอปเตอร์มีความสมมาตรรอบแกนx และy  
นอกจากนั้นยังต้องละเลยแรงทางอากาศพลศาสตร์ที่ไม่มี
อิทธิพลมากนักต่อการเคล่ือนที่ 
3.1.แบบจําลองของเฮลิคอปเตอร์ 

แบบจําลองของเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดถูกสร้างขึ้นด้วย
โปรแกรมจําลองสถานการณ์Simulink® โดยใช้สมการ
ของการ เคลื่ อนที่ จ ากหั วข้ อที่2และทํ าการแก้ ไ ข
แบบจําลองที่มีการเผยแพร่[4]ให้สอดคล้องกับสมการที่ใช้
รู ปที่  2แสดงแบบ จําลองของ เฮ ลิคอป เตอร์ ซึ่ ง มี
ส่วนประกอบหลัก 2 ส่วนคือพลศาสตร์ของเฮลิคอปเตอร์
และระบบควบคุมการบินตอนเริ่มต้นเฮลิคอปเตอร์จะอยู่
ในตําแหน่งและท่าทางการบินตามเงื่อนไขเริ่มต้น(initial 
conditions) ที่กําหนดไว้จากน้ันระบบควบคุมจะ
เปรียบเทียบสถานะของเฮลิคอปเตอร์กับสถานะที่
ต้องการได้แก่มุมเอียง (), มุมเงย (), มุมทิศทาง(), 
และความสูง (Z)แล้วปรับสัญญาณควบคุม (Ui) เพื่อบังคับ
ให้เฮลิคอปเตอร์อยู่ในสถานะที่ต้องการ 

 

รูปที่ 2.แบบจําลองทางพลศาสตร์ของเฮลิคอปเตอร์ส่ี
ใบพัดพร้อมทั้งระบบควบคุม 

 
แบบจําลองพลศาสตร์ของเฮลิคอปเตอร์แบบส่ีใบพัด

สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 3ส่วนคํานวณความเร็วใบพัดรับ
สัญญาณควบคุม (Ui) เพื่อคํานวณหาความเร็วเชิงมุมของ

ใบพัดแต่ละใบแล้วจึงส่งสัญญาณควบคุมและความเร็ว
ใบพัดที่ได้ไปยังส่วนคํานวณความเร่งเชิงมุมเพื่อหาค่ามุม
ของออยเลอร์ (,, ) ต่อไปส่วนสุดท้ายทําหน้าที่
คํานวณความเร่งเชิงเส้นเพื่อใช้หาตําแหน่ง (x, y, z) ของ
เฮลิคอปเตอร์โดยรับค่ามุมของออยเลอร์และแรงยก (U1) 
มาใช้ในการคํานวณ 

รูปที่ 3. พลศาสตร์ของเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัด 
 
ระบบควบคุมการบินในแบบจําลองนี้ใช้ระบบควบคุม

แบบPD (Proportional and Derivative Control) ดัง
แสด ง ในรู ปที่  4ระบบควบ คุมจะนํ า สถ านะของ
เฮลิคอปเตอร์ที่ต้องการได้แก่มุมเอียง (d), มุมเงย (d), 
มุมทิศทาง (d), และความสูง (Zd)  มาเปรียบเทียบกับ
สถานะจริงแล้วปรับสัญญาณควบคุม (Ui) เพื่อบังคับให้
เฮลิคอปเตอร์อยู่ในสถานะที่ต้องการ 

 

รูปที่ 4. ระบบควบคุมแบบPD 
 

3.2. การวัดค่าตัวแปรสําหรับแบบจําลอง 
การพัฒนาแบบจําลองและการออกแบบระบบ

ควบคุมที่ใช้งานได้จริงจําเป็นต้องมีข้อมูลทางกายภาพ
ของเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดที่จะใช้ทดสอบการบินจึงมีการ
ออกแบบและจัดสร้างเฮลิคอปเตอร์ขึ้นมาโดยมีขนาด
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45x45 เซนติเมตรและน้ําหนัก 1.15 กิโลกรัมใช้มอเตอร์
ไฟฟ้าเป็นต้นกําลังในการขับเคล่ือนดังแสดงในรูปที่ 5 

 

รูปที่ 5. เฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดทีไ่ด้สร้างขึ้น 
 

3.2.1. ระบบขับเคลื่อน 
ในการทดสอบชุดขับเคล่ือนมอเตอร์, ใบพัด, และตัว

ควบคุมความเร็วจะถูกต่อเข้าด้วยกันมอเตอร์จะถูกติดตั้ง
บนแท่นทดสอบส่วนตัวควบคุมความเร็วจะถูกต่อกับ
เครื่องจ่ายไฟฟ้ากระแสตรงแรงดัน11.1 โวลท์และยังต่อ
กับเครื่องรับสัญญาณวิทยุเพื่อให้สามารถปรับเปล่ียน
ความเร็วรอบใบพัดจากเครื่องส่งสัญญาณวิทยุได้รูปที่ 6
แสดงการทดสอบระบบขับเคลื่อนแรงยกและแรงบิดถูก
วัดด้วยตาช่ังดิจิตอลที่ถูกกดโดยขาวัดแรงของแท่น
ทดสอบแล้วจึงนําค่าที่ได้ไปคํานวณต่อไปความเร็วรอบ
การหมุนของใบพัดสามารถวัดได้โดยใช้tachometer 
ส่วนปริมาณกระแสไฟฟ้าที่จ่ายให้กับมอเตอร์สามารถอ่าน
จากเครื่องจ่ายไฟฟ้าได้เลย 

 

 
รูปที่ 6. การทดสอบระบบขับเคล่ือน 

 

ความเร็วเชิงมุมของใบพัดจะแปรผันตรงกับสัญญาณ
ควบคุมตั้งแต่ 17 – 67 เปอร์เซนต์ของช่วงคําส่ังดังแสดง
ในรูปที่ 7หลังจากน้ันกําลังของมอเตอร์จะสามารถหมุน
ใบพัดให้ เร็วขึ้นได้อีกเพียงเล็กน้อยจึงควรถือว่าชุด
ขับเคล่ือนทํางานได้สูงสุดที่ 67% ของช่วงคําส่ังซึ่งจะมี
ความเร็วเชิงมุม 675 rad/sความชันของเส้นกร๊าฟ (slo) 
มีค่า 9.387  

รูปที่ 7. ความเร็วเชิงมุมของใบพัด 
 

ความสัมพันธ์ระหว่างแรงยกกับความเร็วเชิงมุมใบพดั
สามารถแสดงได้ด้วยสมการกําลังสองดังรูปที่ 8โดยมีสัม
ประสิทธ์ของแรงยกb = 1.334*10-5N-s2/rad2เพื่อ
นําไปใช้หาแรงยกด้วยสมการอย่างง่าย Ti = bi

2 

รูปที่ 8. แรงยกของชุดขับเคล่ือน 
 
ความสัมพันธ์ระหว่างแรงบิดกับความเร็วเชิงมุม

ใบพัดสามารถแสดงได้ด้วยสมการกําลังสองดังรูปที่ 9โดย
มีสัมประสิทธ์ของแรงบิดd = 1.800*10-7 N-m-s2/rad2 
เพื่อนําไปใช้หาแรงบิดด้วยสมการอย่างง่าย     Qi = di

2 
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รูปที่ 9. แรงบิดของชดุขับเคล่ือน 
 

3.2.2. ตัวแปรทางกายภาพ 
เฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดสร้างขึ้นจากการนําชิ้นส่วนย่อย

มาประกอบเข้าด้วยกันจึงมีการกระจายน้ํ าหนักไม่
สม่ําเสมอทั้งยังมีรูปร่างไม่เป็นรูปเรขาคณิตอย่างง่ายจึงไม่
สะดวกในการคํานวณหาโมเมนต์ความเฉ่ือยของมวล
งานวิจัยนี้จึงได้สร้างแบบจําลองเรขาคณิตของชิ้นส่วน
ต่างๆให้มีขนาดและนํ้าหนักเท่าชิ้นส่วนจริงแล้วนํามา
ประกอบเป็นตัวลําเฮลิคอปเตอร์ดังแสดงในรูปที่ 10
จาก น้ันจึ งหา ค่า โมเมนต์ความเ ฉ่ือยของมวลจาก
แบบจําลองเรขาคณิต 

รูปที่ 10. แบบจําลองเรขาคณติของเฮลิคอปเตอร ์
 
นอกจากน้ีในพลศาสตร์ของชุดใบพัดยังต้องใช้

โมเมนต์ความเฉ่ือยของมวลในการต้านแรงบิดของ
มอเตอร์จึงได้คํานวณจากแบบจําลองเรขาคณิตของชุด
ใบพัดดังแสดงในรูปที่ 11ค่าที่หาได้จากแบบจําลอง
เรขาคณิตแสดงในตารางที่ 1 

รูปที่ 11. แบบจําลองเรขาคณติของชุดใบพัด 
 

ตารางที่ 1. ค่าตัวแปรจากแบบจําลองเรขาคณิต 
ปริมาณ หน่วย 

Ix = 0.024186 [kg.m2] 
Iy = 0.024472 [kg.m2] 
Iz = 0.046726 [kg.m2] 
Jr = 4.1912e-5 [kg.m2] 
L = 0.321 [m] 
m = 1.08 [kg] 

 
4. ผลการดําเนินงาน 

ในการทดสอบแบบจําลองในโปรแกรม Simulink®
โดยใช้ระบบควบคุมแบบ PD อย่างง่าย ยังไม่ได้ผลที่น่า
พอใจเนื่องจากไม่สามารถรักษามุมเอียง, มุมเงย, มุม
ทิศทาง, และความสูง ตามค่าเป้าหมายได้ จึงจําเป็นต้องมี
การทดสอบว่าแบบจําลองที่สร้างขึ้นมีความผิดพลาด
หรือไม่ อีกทั้งแบบจําลองได้สร้างโดยใช้ตัวแปรของ
เฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดที่สามารถบินได้จริงหรือไม่ 
 แบบจําลองพลศาสตร์ต้องใช้ตัวแปรทางกายภาพ
ของเฮลิคอปเตอร์ที่จําเป็นสําหรับสมการการเคลื่อนที่ ใน
ขั้นตอนนี้จะใช้แบบจําลองที่สร้างขึ้นแต่เปล่ียนไปใช้ตัว
แปรของเฮลิคอปเตอร์จากงานวิจัยที่มีการตีพิมพ์เผยแพร่
[3] [4] ส่วนการทดสอบการบินของเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัด
ที่สร้างขึ้น จะใช้อุปกรณ์และโปรแกรมควบคุมการบิน
สําเร็จรูป 
 
4.1. การทดสอบแบบจําลอง 

การควบคุมท่าทางการบินของแบบจําลองใช้ระบบ
ควบคุมแบบPD (Proportional-Derivative control) ใน
การรักษาท่าทางการบินลอยตัว (Hover flight) ซึ่งมีมุม
เอียง, มุมเงย, และมุมทิศทางเป็นศูนย์องศาที่ระดับความ
สูงZ = 0 เมตร 

ระบบควบคุมที่ ใช้สามารถปรับท่าทางตั้ งต้นที่
เฮลิคอปเตอร์มีมุมเอียง, มุมเงย, และมุมทิศทางเป็น 10 
องศาและอยู่ที่ระดับความสูง 0.5 เมตรให้กลับมาอยู่ใน
ท่าทางการบินลอยตัวตามที่ต้องการได้ในเวลาประมาณ 2 
วินาทีดังแสดงในรูปที่ 12และหลังจากน้ันก็สามารถรักษา
เสถียรภาพของการบินลอยตัวได้ 
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รูปที่ 12. การรกัษาท่าทางการบินแบบลอยตัว (สถานะตั้ง
ต้นRoll = Pitch = Yaw =10º, Z =0.5 ม.) 

 
4.2. การทดสอบการบินของเฮลิคอปเตอร์ 

สําหรับเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดที่ได้สร้างขึ้นจะต้องทํา
การทดสอบว่าชิ้นส่วนทางกลและอุปกรณ์อิเลคโทรนิคส์
สามารถทํางานร่วมกันได้หรือไม่ ในขั้นตอนนี้จะใช้
โปรแกรมควบคุมการบินสําเร็จรูปซึ่งใช้ระบบควบคุมแบบ
PID (Proportional-Integral-Derivative control)ช่วย
ในการรักษาเสถียรภาพการบิน ในการทดสอบ (รูปที่ 13) 
จะใช้นักบินเป็นผู้บังคับเฮลิคอปเตอร์โดยมีระบบควบคุม
ช่วยลดภาระในการควบคุมของนักบิน เฮลิคอปเตอร์มีการ
ตอบสนองต่อคันบังคับได้ดีแสดงว่ากําลังของใบพัด
เพียงพอในการขับเคล่ือนน้ําหนักที่มี ระบบควบคุม
สามารถรักษาท่าทางการบินลอยตัวด้วยการปรับมุมเอียง
และมุมเงยให้กลับมาขนานกับพื้นโลกได้โดยอัตโนมัติ 
 

รูปที่ 13. เฮลิคอปเตอร์ขณะทดสอบการบิน 
 

5. สรุปผลการดําเนินงาน 
งานวิจัยนี้ได้มีการสร้างแบบจําลองทางพลศาสตร์

ของเฮลิคอปเตอร์ไร้คนขับแบบส่ีใบพัดโดยใช้สมการการ
เคล่ือนที่ของนิวตันและออยเลอร์มีการออกแบบและ
จัดสร้างเฮลิคอปเตอร์ขนาด45x45เซนติเมตรนํ้าหนกั1.15
กิโลกรัม เพื่อเตรียมไว้ใช้ทดสอบการบินเมื่อระบบควบคุม

การบินอัตโนมัติสามารถใช้งานได้ และมีการตรวจวัดตัว
แปรของเฮลิคอปเตอร์ที่จําเป็นสําหรับแบบจําลอง 

ในการทดสอบแบบจําลองด้วยระบบควบคุมแบบ PD 
อย่างง่าย ยังไม่ได้ผลที่น่าพอใจเนื่องจากไม่สามารถรักษา
มุมเอียง, มุมเงย, มุมทิศทาง, และความสูง ตามค่า
เป้าหมายได้ 

การตรวจสอบแบบจําลองที่สร้างขึ้นโดยเปล่ียนไปใช้
ค่าตัวแปรของเฮลิคอปเตอร์ที่มีการตีพิมพ์เผยแพร่และใช้
ระบบควบคุมแบบPD เหมือนเดิม พบว่าสามารถรักษา
ท่ าทางการ บินแบบลอยตั ว ได้ อย่ า งมี เสถี ยรภาพ 
นอกจากนั้นยังมีการทดสอบการบินจริงของเฮลิคอปเตอร์
ที่สร้างขึ้นโดยใช้ระบบควบคุมการบินอัตโนมัติแบบ
สําเร็จรูปซึ่งเป็นระบบควบคุมแบบPID พบว่า
เฮลิคอปเตอร์มีการตอบสนองต่อคันบังคับได้ดีแสดงว่ามี
กําลังขับเคล่ือนเพียงพอ และระบบควบคุมยังสามารถ
รักษาท่าทางการบินลอยตัวด้วยการปรับมุมเอียงและมุม
เงยให้กลับมาขนานกับพื้นโลกได้โดยอัตโนมัติ 

จึงสามารถสรุปผลการดําเนินงานได้ว่าแบบจําลอง
ท า งพลศ าสต ร์ที่ ส ร้ า ง ขึ้ น  มี ค ว ามถู ก ต้ อ ง  และ
เฮลิคอปเตอร์ที่สร้างขึ้น มีอุปกรณ์ประกอบที่สามารถ
ทํางานร่วมกันได้ดีหากมีระบบควบคุมอัตโนมัติที่
เหมาะสม 

การดําเนินงานในขั้นต่อไปจะเป็นการพัฒนาระบบ
ควบคุมให้สามารถควบคุมพฤติกรรมการบินของ
แบบจําลองเฮลิคอปเตอร์ส่ีใบพัดได้ และประยุกต์ให้
ทํ า ง านบนไม โครคอนโทรล เลอร์ เ พื่ อ ใ ช้ ค วบ คุม
เฮลิคอปเตอร์ที่ได้สร้างขึ้นต่อไป 
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