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บทคัดยอ  

งานวิจัยนี้เปนการศึกษาพฤติกรรมการเอียงตัวของเฮลิคอปเตอรในสภาวะที่มีลมมาปะทะขณะที่ควบคุม
ดวยการควบคุมแบบ PD (Proportional-Derivative) เพื่อที่ปรับปรุงสมรรถนะของการควบคุมดวยวิธีการท่ีนําขนาด
และทิศทางของลมปะทะมาพิจารณาโดยตรง บทความนี้แสดงการทดสอบในอุโมงคลมจําลองสภาวะที่มีลมปะทะใน
ขณะท่ีทําการควบคุมมุมพิตชแบบ PD โดยทําการทดลองในกรณีที่มีลมมาปะทะจากทิศทางตางๆ และทดลอง
ปรับเปลี่ยนคาอัตราขยายของการควบคุมแบบ P ผลการทดลองแสดงใหเห็นวาการใชคาอัตราขยายที่สูงจะทําใหคา
ความผิดพลาดในสภาวะอยูตัวของมุมพิตชตํ่าขณะที่ไมมีลมปะทะ แตจะเกิดการส่ันขึ้นเมื่อมีลมมาปะทะ สวนการใช
คาอัตราขยายที่ตํ่าจะมีคาความผิดพลาดในสภาวะอยูตัวสูงขณะที่ไมมีลมปะทะ แตคาความผิดพลาดนี้จะลดลงเมื่อมี
ลมปะทะและไมมีการส่ันเกิดขึ้น ดังนั้นการใชคาอัตราขยายสูงและต่ําจึงมีขอดีที่เหมาะสมสําหรับสภาวะที่ตางกัน 
 

คําหลัก: เฮลิคอปเตอร, ลมปะทะ, การควบคุมแบบ PD 
 
Abstract 
 This research is the study of the behavior in wind of helicopter with attitude controlling by PD 
(Proportional-Derivative) controller. The aim is to improve the performance of control with considering the 
speed and direction of wind impact directly. This paper presents the wind tunnel test for simulate wind 
impact while pitch angle is controlled with PD control. The test is performed in the case of various wind 
directions. And the adjustment of P control gain is also tested. The results showed that using a higher 
gain decreases the steady state error of pitch angle in windless condition, but the oscillation occurs when 
the wind impact. And using a lower gain increases this steady state error, but this error reduces when the 
wind impact and without oscillation occurs. Therefore, the use of high and low value of P control gain has 
advantage in different conditions. 
 

Keywords: helicopter, wind condition, PD control 
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1. บทนํา 
เฮลิคอปเตอรเปนอากาศยานที่มีลักษณะแตกตาง

จากเครื่องบินปกติด (Fixed wings) โดยเฮลิคอปเตอร
จะมีชุดใบพัดขนาดใหญ (Main rotor) อยูทางดานบน
ของตัวลํา และมีชุดใบพัดขนาดเล็ก (Tail rotor 
blades) อยูที่หางทายตัวลํา ทําใหมีความคลองตัวสูง 
มีความสามารถในการบินขึ้น-ลงในแนวดิ่ง และการบิน
ในลักษณะอยูกับที่ (Hovering) แตเฮลิคอปเตอรยังคง
เปนอากาศยานที่มีลักษณะการบินที่ไมเปนเชิงเสนสูง
กวาอากาศยานชนิดอื่นๆ อีกดวย[1,2,3] งานวิจัยที่
ผ านมาไดแสดงให เห็นว าการควบคุมแบบ  PD 
(Proportional and Derivative control) สามารถที่จะ
ควบคุมหุนยนตบินที่มีลักษณะเปนเฮลิคอปเตอรให
รักษาทิศทางการบินไดอยางมีประสิทธิภาพ [4] ซึ่ง
งานวิจัยนั้นใชการควบคุมแบบผสมระหวาง online 

self-tuning กับ การควบคุมแบบ PID และยังมี
งานวิจัยที่นําการควบคุมแบบ Fuzzy มาใชรวมกับ
การควบคุมแบบ PID เพื่อปรับปรุงความแมนยําของ
การควบคุม [5] แตการควบคุมดวยวิธีเหลานี้จะสราง
จากขอมูลการบังคับของตัวนักบิน จึงไมไดเกิดจาก
การพิจารณาผลกระทบจากสภาวะแวดลอมในขณะที่
ทําการบินนั้นโดยตรง  

โดยปจจัยจากสภาวะแวดลอมอยางหนึ่งซึ่งสงผล
ตอการควบคุมการบินของเฮลิคอปเตอรคือสภาวะของ
ลมที่เขามาปะทะ ดังนั้นงานวิจัยนี้จึงมีเปาหมายในการ
เพิ่มสมรรถนะในการควบคุมการบินอัตโนมัติแบบ PD 
ในสภาวะท่ีมีลมมาปะทะ ดวยวิธีการท่ีนําขนาดและ
ทิศทางของลมปะทะมาพิจารณาโดยตรง โดยเริ่มตน
จากการทดสอบเก็บขอมูลเพื่อศึกษาผลกระทบของ
ขนาดและทิศทางของลมปะทะที่มีตอการควบคุมการ
เอียงตัว (attitude control) ของเฮลิคอปเตอร เพื่อที่จะ
นํามาพัฒนาวิธีการแกไขผลกระทบของลมปะทะที่ทํา
ใหเฮลิคอปเตอรเกิดลักษณะการตอบสนองที่ไม
ตองการข้ึน ซึ่งในบทความนี้จะแสดงและวิเคราะห
ผลตอบสนองของการควบคุมมุมพิตช (pitch angle) 
ดวยการควบคุมแบบ PD ในสภาวะที่มีลมปะทะจาก

ทิศทางตางๆ และเปรียบเทียบผลตอบสนองเมื่อคา
อัตราขยายของการควบคุมแบบ P แตกตางกัน 

 

2. อุปกรณการทดลอง  
งานวิจัยนี้ใชเฮลิคอปเตอรไฟฟาขนาดเล็กบังคับ

ดวยวิทยุ T-REX 450 PRO มาใชเปนตนแบบ ขอมูล
พื้นฐานของเฮลิคอปเตอรนี้แสดงในตารางที่ 1  

 

ตารางท่ี 1 ขอมูลพื้นฐานของเฮลิคอปเตอรตนแบบ 
Main Rotor Diameter 710 mm 
Main Blade Length 325 mm 
Tail Rotor Diameter 158 mm 
Height 230 mm 
Length 635 mm 
Flying Weight(Approx.) 780 g 
Flight Time 10 min 

 

เซนเซอรหลักท่ีใชในการสอบการควบคุมมุมเอียง
ตัวคือ เซนเซอรวัดมุมเอียงตัวและทิศทาง (AHRS: 
Attitude and Heading Reference Sensor) ซึ่งใช
เซนเซอร Microstrain 3DM-GX1 คามุมเอียงตัวและ
ความเร็วเชิงมุมจากเซนเซอรจะถูกประมวลผลดวย
ไมโครคอนโทรเลอร Microchip PIC18F4431 แลวสง
สัญญาณไปส่ังงานการหมุนของเซอรโวมอเตอรซึ่ง
บังคับการเอียงระนาบของ Swash plate 

 

 
 

AHRS  sensor

รูปที่ 1 แทนทดสอบการเอียงตัว 
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ในการศึกษาผลกระทบของลมปะทะที่มีตอการ
ควบคุมการเอียงตัวนั้น เพื่อความสะดวกในการ
กําหนดขนาดและทิศทางของลมปะทะ จึงใชอุโมงคลม
จําลองลมปะทะ โดยอุโมงคลมที่ใชมีขนาดเสนผาน
ศูนยกลาง 2 m และมีความเร็วลมสูงสุด 8 m/s และ
เพื่อปองกันความเสียหายในกรณีที่เฮลิคอปเตอรเสีย
การทรงตัว จึงใชแทนทดสอบจํากัดการเคล่ือนที่ไมให
เคลื่อนที่ในแนวเสน แตยังหมุนเอียงตัวไดอิสระในชวง
มุมประมาณ ±30 deg ดังรูปที่ 1 แสดงแทนทดสอบ 
และรูปที่ 2 แสดงการติดต้ังแทนทดสอบในอุโมงคลม 

ในการทดสอบเบื้องตนไดกําหนดทิศทางของลม
ปะทะ 4 ทิศทางดังกรณี A B C และ D ในรูปที่ 4 โดย
เริ่มจากสภาวะที่ไมมีลมปะทะ จากนั้นเปดใหลมจาก
อุโมงคลมเขามาปะทะกับเฮลิคอปเตอรดวยความเร็ว
ลมคงที่ที่คาที่กําหนด ในแตละกรณีทําการทดสอบ
ดวยความเร็วลมที่คงที่ 2 คาความเร็วลม และทดลอง
ใชคาอัตราขยายของการควบคุมแบบ P (P control 
gain) ที่แตกตางกัน 2 คา โดยใชคาอัตราขยายของ
การควบคุมแบบ D (D control gain) เปนคาคงท่ี 

 

 
 

รูปที่ 2 การติดต้ังแทนทดสอบในอุโมงคลม 

3. วิธีการทดลอง 
การควบคุมมุมพิตชแบบ PD ที่เปนพื้นฐานในการ

วิจัยนี้แสดงในรูปที่ 5 ในบทความนี้จะแสดงเฉพาะผล
การทดสอบกรณีที่มุมโรล (roll angle) ถูกยึดนิ่งไวใน
แนวระดับ ซึ่งเปนขอมูลเบื้องตนที่ใชในการวิเคราะห
ผลกระทบแยกกันในแตละแกนการหมุน 

  

 

รูปที่ 3 ผงัการควบคุมมุมพิตชแบบ PD 
 

 

รูปที่ 4 ทิศทางของลมปะทะในการทดสอบบื้องตน 

4. ผลการทดลอง 
กรณีที่มีลมมาปะทะจากทางดานหนา ผลการ

ทดสอบดังในรูปที่ 7 (ก, ข) แสดงใหเห็นวาเมื่อคา
อัตราขยายของการควบคุมแบบ P (Kp) เปน 1 นั้น 
เมื่อมีลมเขามาปะทะจากทางดานหนาแลวคาความ
ผิดพลาดในสภาวะอยูตัว (steady state error) ของ
มุมพิตชจะลดลงกวาขณะที่ไมมีลมปะทะทั้งในกรณีที่
ความเร็วลมเปน 2 m/s และ 4 m/s สวนในรูปที่ 7 (ค, 
ง) เมื่อคา Kp = 4 นั้น ขณะที่ไมมีลมปะทะจะมีคา
ความผิดพลาดในสภาวะอยูตัวของมุมพิตชนอยกวา
เมื่อ Kp = 1 แตเมื่อมีลมมาปะทะจากดานหนาจะเกิด
การส่ันเปลี่ยนแปลงมุมพิตชอยางรุนแรง 

 

Wind 

 
 

Wind 

 

 

Wind 

 

 

Wind tunnel 

Wind 

Helicopter 
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(ค) (Kp = 4, wind speed = 2 m/s) 
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รูปที่ 7 ผลการควบคุมมุมพิตชกรณีลมปะทะดานหนา 

สวนผลการทดลองโดยมีลมมาปะทะจากทิศทาง
อื่นๆ นั้น ผลการทดลองกรณีที่มีลมมาปะทะจากทาง
ดานหลังแสดงในรูปที่ 8 ผลการทดลองกรณีที่มีลมมา

ปะทะจากทางขวาแสดงในรูปที่ 9 และผลการทดลอง
กรณีที่มีลมมาปะทะจากทางดานซายแสดงในรูปที่ 10  Windless Wind 
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รูปที่ 8 ผลการควบคุมมุมพิตชกรณีลมปะทะดานหลัง 
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รูปที่ 9 ผลการควบคุมมุมพิตชกรณีลมปะทะดานขวา 
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รูปที่ 10 ผลการควบคุมมุมพติชกรณีลมปะทะดานซาย 
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ผลการทดลองเม่ือมีลมมาปะทะจากทิศทางตางๆ 
แตละกรณีมีลักษณะคลายคลึงกันคือ ในขณะที่ไมมีลม
ปะทะนั้น การใชคา Kp ที่ตํ่า (Kp = 1) จะมีผลทําใหคา
ความผิดพลาดในสภาวะอยูตัวของมุมพิตชมีคาสูงกวา
การใชคา Kp ที่สูง (Kp = 4) แตเมื่อเปดอุโมงคลมใหมี
ลมเขามาปะทะแลว ในการใชคา Kp ที่ตํ่า (Kp = 1) 
นั้น คาความผิดพลาดในสภาวะอยูตัวของมุมพิตชจะ
ลดลงตํ่ากวาขณะที่ไมมีลมปะทะ แตในการใชคา Kp ที่
สูง (Kp = 4) นั้น จะเกิดการส่ันเปลี่ยนแปลงมุมพิตช
อยางรุนแรงขึ้นเมื่อมีลมเขามาปะทะ 

 
5. บทสรุป 

 เมื่อมีลมปะทะเฮลิคอปเตอรจะทําใหความเร็วของ
ใบพัดแตละใบของชุดใบพัดหลักมีความเร็วสัมพัทธกับ
ลมไมเทากัน เปนผลใหแรงยกที่เกิดขึ้นกับใบพัดแตละ
ใบไมเทากัน และแรงในระนาบการหมุนของชุดใบพัด
หลักไมสม่ําเสมอ ทําใหเกิดการเปล่ียนแปลงมุมเอียง
ตัวขึ้น ซึ่งผลการทดสอบเพื่อศึกษาผลกระทบของลม
ปะทะที่มีตอการควบคุมมุมพิตชดวยการควบคุมแบบ 
PD แสดงใหเห็นวา การใชคา Kp ที่สูงซึ่งมีผลดีในการ
ที่คาความผิดพลาดในสภาวะอยูตัวตํ่าในสภาวะที่ไมมี
ลม แตเมื่อมีลมปะทะแลวการควบคุมดวย Kp จะ
พยายามปรับแกการเอียงตัวที่เกิดจากลมปะทะอยาง
รวดเร็ว จนเปนผลเสียทําใหเกิดการส่ันอยางรุนแรงจน
เสียการทรงตัว แตการใชคา Kp ที่ตํ่านั้นจะมีคาความ
ผิดพลาดในสภาวะอยูตัวสูงในสภาวะที่ไมมีลม แตจะ
คอยๆ ปรับแกการเอียงเมื่อมีลมปะทะ ทําใหคาความ
ผิดพลาดในสภาวะอยูตัวตํ่าลง ซึ่งจะต่ํากวาในสภาวะ
ที่ไมมีลม อีกทั้งไมมีการส่ันเกิดขึ้นดวย 
 ดังนั้นการพัฒนาตอไปในงานวิจัยนี้จึงจะนําขอดี
ของการใชคา Kp สูงและตํ่ามาใชโดยการปรับเปลี่ยน
คา Kp ใหเหมาะสมกับสภาวะของลมปะทะ และทํา
การทดสอบรวมกับการควบคุมมุมโรลตอไป 
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