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การเพิ่มความแม่นย าและความถูกต้องในการยิงจรวดเปรียบเสมือนเป็นการเพิ่มอานภุาพ
และประสิทธิภาพในการรบ เพื่อให้สามารถควบคุมเส้นทางการเคล่ือนที่ของจรวดจากจุดเริ่มตน้
ไปยังเป้าหมายจึงจ าเป็นต้องเพิ่มส่วนการน าวิถีให้กับจรวด งานวิจัยนีน้ าเสนอผลศึกษาระบบน า
วิถีของจรวดหลายล ากล้องซึ่งจัดเป็นยุทโธปกรณ์แบบพืน้สู่พื้น เป็นการยิงจรวดออกจากท่อยิงไป
ยังเป้าหมายทีต่้องการโดยจรวดที่ถูกยิงมีลกัษณะการเคลือ่นทีเ่ป็นแบบ Ballistic (วิถีโค้ง) ซึ่ง
ปัญหาการน าวิถใีนที่นีเ้ป็นส่วนหนึ่งของปัญหาการหาค่าที่เหมาะสมที่สดุแบบก าหนดเงื่อนไข
บังคับ 

 
การแก้ปัญหาการน าวิถจีรวดในงานวิจยันี้ได้ก าหนดขอบเขตให้ทราบพิกัดต าแหน่งของ

จรวดด้วยระบบหาพิกัดต าแหน่งด้วยดาวเทียม และก าหนดให้ช่วงเวลาน าวิถีเริ่มต้นตั้งแต่เชื้อเพลิง
ในจรวดเผาไหม้หมดจนถึง ณ.เวลาที่จรวดอยู่ต าแหน่งสูงสุด โดยพิจารณาให้ค่ามุมคลาดเคลื่อน
ไปจากเส้นทางการเคล่ือนทีข่องจรวดแบบที่เหมาะสมทีสุ่ดขณะที่เชื้อเพลิงเผาไหม้หมดเปน็
พารามิเตอร์หลักที่ท าให้จรวดยิงไม่ตรงเป้าหมาย งานวิจัยนี้ได้น าเสนอระเบียบวิธีการ Dynamic 
Programming เพื่อใช้แก้ปัญหาการน าวิถีซึ่งให้ผลการค านวณออกมาเป็นเซตของอัตราการขยาย
แบบป้อนกลับในช่วงที่ท าการน าวิถีเพื่อชดเชยค่ามุมคลาดเคล่ือนดังกล่าว การทดสอบความ
ถูกต้องของระเบียบวิธีการ Dynamic Programming ท าโดยการเปรียบเทยีบเส้นทางการเคล่ือนที่
ของจรวดแบบที่ท าการควบคมุกับเส้นทางการเคล่ือนที่ของจรวดแบบท่ีเหมาะสมที่สุด และท าการ
วิเคราะหร์ะยะทางที่จรวดตกห่างจากเป้าหมายเมื่อก าหนดค่ามุมคลาดเคล่ือนที่ต าแหน่งต่างๆ ผล
ของการศึกษาสามารถน ามาปรับใช้กับจรวดหลายล ากล้องแบบไม่น าวิถีที่มีอยู่แลว้ในประเทศโดย
ปรับปรุงอุปกรณ์ภายในตวัจรวดเพียงเล็กนอ้ยก็จะสามารถน าวิถีได ้

     /  /  

     ลายมือชื่อนิสิต  ลายมือชื่ออาจารย์ที่ปรึกษาวิทยานิพนธ์หลัก   



 

Ratchani  Yuenyaw  2011: Guidance Studies for Multiple Launch Rocket System.  
Master of Engineering (Aerospace Engineering), Major Field: Aerospace Engineering, 
Department of Aerospace Engineering.  Thesis Advisor: Assistant Professor  
Group Captain Pahron  Sanguanbhokai, Ph.D.  62 pages. 
 
 

Increasing the precision and accuracy for the rockets will provide greater lethality and 
effectiveness. To achieve a controlled trajectory of the rocket from the initial launch to its target 
need the rocket guidance section. In this study, describes guidance system studies for multiple 
launch rocket system (MLRS), ground to ground munitions that fired from launcher tubes to the 
target with ballistic trajectory. This guidance problem is the portion of constrained optimization. 

 
The solution of the rocket guidance problem in this research was assigned to be 

received GPS navigation updates and commenced during the initial phase of flight from the 
motor burnout up to the time of apogee that account for significant parameter is launch-induced 
offsets from nominal at burnout state. Dynamic programming method is applied to correct the 
ballistic trajectory by generating a set of feedback gains for guided portion to compensate that 
launch offsets. Dynamic programming method validation is obtained by comparison of the 
controlled ballistic trajectory with the nominal trajectory and also analyzed the target miss 
distance with respect to the different launch offsets. Results from studies will retrofit of existing 
domestic unguided rocket as a few internal hardware actuator add-ons that become to the guided 
rocket. 
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ค าน า 
 

ปัจจุบันยุทโธปกรณ์ด้านการทหารได้ถูกน ามาวิจัยและพัฒนาอย่างต่อเนื่องเพื่อใช้เพิ่มขีด
ความสามารถในการท าภารกิจต่างๆอันให้ได้มาซึ่งศักยภาพด้านความมั่นคงของแต่ละประเทศ 
ถึงแม้สถานการณ์โลกในปัจจุบันจะอยู่ในภาวะไม่มีสงครามก็ตาม แต่ก็มีความจ าเป็นที่ต้องมีการ
จัดหายุทโธปกรณ์ด้านการทหารให้พร้อมส าหรับยามที่มีศึกสงคราม ส าหรับจรวดหลายล ากล้อง 
หรือ Multiple Launch Rocket System (MLRS) จัดเป็นยุทโธปกรณ์แบบพื้นสู่พื้น โดยทั่วไป
น ามาใช้สนับสนุนอาวุธปืนใหญ่ให้ได้ระยะยิงที่ไกลขึ้นและใช้ในการโจมตีเป้าหมายส าคัญ อาทิ
เช่น ค่ายทหาร สนามรบ และฐานยิงจรวด เป็นต้น การใช้ MLRS แบบไม่น าวิถีจรวด จรวดที่ยิง
ออกไปจะตกไม่ตรงเป้าหมายเป็นส่วนใหญ่เนื่องจากไม่สามารถควบคุม Trajectory (เส้นทางการ
เคลื่อนที)่ ของจรวดได้ เป็นผลให้สิ้นเปลืองปริมาณจรวดที่ยิงออกไปแล้วตกไม่ตรงพื้นที่เป้าหมาย  
  

ด้วยเหตุผลข้างต้น การศึกษาระบบน าวิถีจรวด จึงมีประโยชน์อย่างยิ่งเนื่องจากเป็นพื้นฐาน
ท่ีสามารถน ามาปรับใช้กับ MLRS แบบไม่น าวิถีจรวดที่มีอยู่ในประเทศไทยให้สามารถน าวิถีได้ ท า
ให้ประหยัดค่าใช้จ่ายด้านการทหาร และลดการพึ่งพาจากต่างประเทศ ประกอบกับในอนาคต
แนวโน้มการใช้ MLRS ที่มีระบบน าวิถีจรวดนั้นเพิ่มมากขึ้นทุกวัน อีกทั้งต้องการระยะยิงที่ไกลขึ้น 
ในขณะที่พื้นที่เป้าหมายมีขนาดเล็กลงและต้องการความแม่นย าสูง ในงานวิจัยชิ้นนี้น าเสนอ
ระเบียบวิธีการ Dynamic Programming เพื่อใช้ในการน าวิถีให้กับ MLRS 
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วัตถุประสงค์ 

 
1. เพื่อศึกษาระบบน าวิถีของจรวดที่มีอยู่ในปัจจุบันเพื่อหาระเบียบวิธีการส าหรับน าวิถีให้กับ 

MLRS  
 
2. เพื่อน าเสนอระเบียบวิธีการแก้ปัญหาการน าวิถีด้วยวิธี Optimization ที่เหมาะสมซึ่งสามารถ

ปรับปรุงจรวดแบบที่มีอยู่เดิมใหส้ามารถน าวิถีได้ 
 

3. สามารถวิเคราะห์และเปรียบเทียบจุดตกที่ได้จากการควบคุมเส้นทางการเคลื่อนที่ของจรวด
ด้วยระเบียบวิธีการ Dynamic Programming ที่ต าแหน่ง Launch offsets ไม่เกิน ±1° 
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การตรวจเอกสาร 
 

1. เอกสารงานวิจัยที่ผ่านมา (Literature Review)  
 

1.1 การใช้งานของจรวดหลายล ากล้อง  
 

Gadiot (1999) จรวดหลายล ากล้อง หรือ Multiple Launch Rocket System (MLRS) 
เป็นยุทโธปกรณ์ด้านการทหารแบบพื้นสู่พื้นใช้ในภารกิจป้องกันประเทศยามมีศึกสงครามโดย
น ามาใช้สนับสนุนอาวุธปืนใหญ่เพื่อโจมตีแนวลึกของข้าศึกให้มีระยะยิงที่ไกลขึ้นและมีอานุภาพ
รุนแรง ลักษณะการใช้งานเป็นการยิงจรวดที่บรรจุอยู่ในชุดท่อยิงจรวดทีละท่อต่อเนื่องกันจนครบ 
จากภาพที่ 1 เป็น   MLRS รุ่น DTI-1 ของกองทัพบกไทยแบบไม่น าวิถีจรวด ประกอบไปด้วย
รถบรรทุก 2 คัน รถคันแรกดังภาพที่ 1 (ด้านซ้าย) ติดตั้งระบบค้นหาเป้าหมาย  ระบบอ านวยการยิง
จากฐานยิงจรวด (Launcher) และระบบควบคุมการยิง ส าหรับรถคันที่สอง ดังภาพที่ 1 (ด้านขวา)  
ประกอบด้วยชุดอุปกรณ์ส าหรับบรรทุกและบรรจุจรวด ซึ่งรถทั้งสองคันสามารถเคลื่อนที่และ
เปลี่ยนที่ตั้งยิงได้อย่างรวดเร็วโดยมีเส้นทางการเคลื่อนที่ของจรวดเป็นแบบ ballistic หรือวิถีโค้ง 
ส าหรับภาพที่ 2 แสดง MLRS รุ่น M270 ของประเทศสหรัฐอเมริกาแบบน าวิถีจรวด 
 

 

 
ภาพที่ 1  MLRS รุ่น DTI-1  
 
ที่มา: Defence Technology Institute (2011) 
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ภาพที่ 2  MLRS รุ่น M270 
 
ที่มา: Lockheed Martin. (1983) 
 

1.2 จรวด 
 

ส่วนประกอบทั่วไปของจรวดเมื่อวิเคราะห์ตามหลัก Aerodynamic (อากาศพลศาสตร์) 
ของจรวด มีส่วนประกอบดังภาพที่ 3 

 

 
 

ภาพที่ 3  ส่วนประกอบของจรวด 



 

 

 
5 

1.2.1 ส่วนโครงสร้างจรวด (Airframe) ได้แก่ วัสดุที่ประกอบกันเป็นพื้นผิวภายนอก
ทั้งหมด ได้แก่ Nose (ส่วนหัวจรวด) Body (ล าตัวจรวด) และ Control fin (ครีบควบคุม) ซึ่งการ
เปรียบเทียบ Control fin ประเภทต่างๆ แสดงในตารางที่ 1 ในส่วนนี้จะรับแรงเนื่องมาจาก 
Aerodynamic ดังนั้นจะต้องได้รับการออกแบบเป็นอย่างดีเพื่อให้จรวดมี Stability (ความสามารถใน
การทรงตัว) จึงใช้โครงสร้างที่แข็งแรง มีน้ าหนักเบาและพื้นผิวต้องสามารถต้านทานความร้อนที่
เกิดจากแรงเสียดทานของอากาศได้ เนื่องจากขนาดและรูปร่างของ Fixed fin (ครีบบังคับ) จะมีผล
ต่อขนาดเส้นผ่านศูนย์กลางของท่อยิงและท าให้เกิดช่องว่างระหว่างตัวจรวดและท่อยิง  ดังนั้นจึง
ออกแบบ Control fin ให้สามารถพับเก็บได้โดยในขณะที่พับเก็บจะมีขนาดไม่เกินเส้นผ่าน
ศูนย์กลางรวมของตัวจรวดและจะกางออกทันทีที่จรวดถูกยิงออกจากท่อ ดังภาพที่ 4  แสดงตัวอย่าง 
Fin deployment (ครีบท่ีสามารถพับเก็บและกางออก) ของจรวด MLRS 

 
ตารางที่ 1  การเปรียบเทียบ Control fin ประเภทต่างๆ 
 
Control fin ข้อด ี ข้อเสีย 
Canard (ครีบหัวจรวด) 
ตัวอย่างเช่น Stinger FIM92, 
Grouse SA-18, Starburst และ
AIM-9L เป็นต้น 

-การตอบสนองรวดเร็ว  
-แรงที่ไดเ้ป็นไปตามทิศทางที่
เหมาะสม  
-ระบบน าวิถีและควบคุมอยู่
ใกล้กัน 

-เกิด Cross coupling มากเนื่อง 
จาก Vortices จาก Roll control 
ซึ่งเมื่อแก้ปัญหาด้วยการ
ออกแบบ indexed จะเป็นผล
ให้การควบคุมเป็นไปได้ยาก 

Body fin (ครีบล าตัวจรวด) 
ตัวอย่างเช่น Sparrow AIM-7, 
Skyflash, Alamo AA-10 และ 
Aspide เป็นตน้ 

-การตอบสนองรวดเร็ว  
-แรงที่ไดเ้ป็นไปตามทิศทางที่
เหมาะสม  
-Down wash จาก Tail จะหมุน
ล าตัวจรวดท าให้เพิ่มแรงยก 

-มีการออกแบบที่ซบัซ้อน 
-Roll control ขึ้นอยู่กับผลของ 
Tail fin 

Tail fin (ครีบท้ายจรวด) 
ตัวอย่างเช่น Rapler 2000, 
Seawolf, R-37 และ Patriot 
PAC-2 เป็นตน้ 

-มีการออกแบบที่ง่าย 
-เกิด Cross coupling น้อย 
เมื่อเทียบกับ Canard 

-แรงที่ได้มีทิศทางที่ไม่ต้องการ 
-ระบบน าวิถีและควบคุมอยู่
ไกลกัน 

 
ที่มา: Shepherd et al. (1979) 
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ภาพที่ 4  Fin deployment ของจรวด MLRS 
 
ที่มา: Richard et al. (1990) 
 

1.2.2 ส่วนบรรจุ หรือหัวรบ (Payload or Warhead) ได้แก่ ดินระเบิดแรงดันสูง การ
ออกแบบขึ้นอยู่กับภารกิจที่ยิง เช่น หัวรบระเบิดย่อย หัวรบนิวเคลียร์ และหัวรบเคมี เป็นต้น 

 
1.2.3 ส่วนขับดัน (Propulsion motor) ได้แก่ ส่วนที่ให้แรงดันเพื่อขับเคลื่อนจรวด 

ส าหรับเชื้อเพลิงของจรวด MLRS จะเป็นแท่งดินขับ (Rocket motor) การก าหนดค่าของแรงขับ
ขึ้นอยู่กับการออกแบบรูปร่างของพื้นผิวเผาไหม้ของแท่งดินขับ 

 

http://exploration.grc.nasa.gov/education/rocket/payload.html
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1.2.4 ส่วนน าวิถี (Guidance and control) ได้แก่ ส่วนที่ช่วยน าทางให้จรวดไปยัง
เป้าหมายที่ต้องการ ผู้วิจัยได้ท าการศึกษาข้อมูลในส่วนนี้อย่างละเอียดเนื่องจากเป็นส่วนที่เกี่ยวข้อง
กับงานวิจัยชิ้นนี้ 

การจ าแนกประเภทของจรวดสามารถจัดแบ่งตามชนิดของเชื้อเพลิง ลักษณะการยิงไป
ยังเป้าหมาย ระยะทางการเคลื่อนทีต่ามภารกิจที่ยิง และระบบน าวิถี ดังต่อไปนี ้

 
1.3 Sutton (1992) การแบ่งประเภทของจรวดด้วยชนิดของเช้ือเพลิง 
 

1.3.1 จรวดเชื้อเพลิงแข็ง เป็นจรวดที่ตัวสารที่เผาใหม้และสารให้ออกซิเจนช่วยเผา
ใหม้อยู่ในรูปของแข็ง มักผสมอยู่ด้วยกันเป็นแท่งเรียกว่า แท่งดินขับ ข้อดีของจรวดเชื้อเพลิงแข็งคือ 
การใช้งานง่าย และมีความซับซ้อนน้อย ไม่ต้องมีการเตรียมการล่วงหน้าจึงสามารถท างานได้ทันที
เมื่อจุดจรวด ตัวอย่างเช่น จรวดหลายล ากล้องในงานวิจัยชิ้นนี้ จรวดเสริมแรงขับในการส่งดาวเทียม 
ส าหรับข้อเสียของจรวดเชื้อเพลิงแข็งคือ ให้ Specific impulse (ค่าความขับดันเฉพาะ) น้อยกว่า
จรวดเชื้อเพลิงเหลว และเมื่อจุดจรวดแล้วไม่สามารถปรับค่าแรงขับดันของจรวดได้ 

 
1.3.2 จรวดเชื้อเพลิงเหลว เป็นจรวดที่ตัวสารที่เผาใหม้และสารให้ออกซิเจนช่วยเผา

ใหม้อยู่ในรูปของเหลวบรรจุภายในถังเก็บ สารทั้งสองชนิดจะถูกดูดให้มาผสมกันในห้องสันดาป
เพื่อเผาไหม้จนเกิดแก๊สร้อนเพื่อใช้ในการขับดันจรวด ข้อดีของจรวดเชื้อเพลิงเหลวคือ ให้ Specific 
impulse สูงและสามารถปรับค่าแรงขับดันของจรวดได้ ตัวอย่างเช่น จรวดส่งดาวเทียมซึ่งใช้
ไฮโดรเจนเหลวเป็นตัวสารที่เผาใหม้และออกซิเจนเหลวเป็นสารให้ออกซิเจนช่วยเผาใหม้ ส าหรับ
ข้อเสียของจรวดเชื้อเพลิงเหลวคือไม่สามารถบรรจุเชื้อเพลิงไว้เป็นเวลานานได้เนื่องจากเป็นสารพิษ
ที่กัดกร่อนวัสดุต่างๆได ้จึงจ าเป็นต้องมีการเตรียมการล่วงหน้าก่อนยิงจรวด 
 

1.3.3 จรวดเชื้อเพลิงแบบผสม (Hybrid) เป็นจรวดซึ่งรวมข้อดีของจรวดเชื้อเพลิงแข็ง
และจรวดเชื้อเพลิงเหลวไว้รวมกันโดยท่ีใช้ตัวสารที่เผาใหม้เป็นของแข็ง ส่วนสารให้ออกซิเจนช่วย
เผาใหม้อยู่ในรูปของเหลว ข้อดีของจรวดเชื้อเพลิงแบบผสม คือสามารถปรับค่าแรงขับดันของจรวด
ได้และมีคุณภาพไอเสียที่ไม่เป็นพิษต่อสิ่งแวดล้อม ส าหรับข้อเสียของจรวดเชื้อเพลิงผสม คือให้ 
Specific impulse ที่ไม่คงที่ข้ึนอยู่กับอัตราส่วนผสมตามสภาวะคงตัวของระบบและมีค่าต่ ากว่าจรวด
เชื้อเพลิงเหลวแต่สูงกว่าจรวดเชื้อเพลิงแข็ง 
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1.4 Shepherd et al. (1979) การแบ่งประเภทของจรวดด้วยลักษณะการยิงไปยังเป้าหมาย 
ได้แก่ (1) แบบพื้นสู่พื้น ส าหรับจรวด MLRS ได้จัดอยู่ในประเภทนี้ (2) แบบพื้นสู่อากาศ (3) แบบ
อากาศสู่พื้น และ (4) แบบอากาศสู่อากาศ 

 
1.5 Ronald et al. (1995) การแบ่งประเภทของจรวดด้วยระยะทางการเคลื่อนที่และภารกิจ  
 

1.5.1 ระยะใกล้ หรือ Tactical rocket มีจุดมุ่งหมายเพื่อเพิ่มระยะยิงให้ไกลกว่าปืน
ใหญ่ ปืนเรือ หรือ ปืนกลอากาศ ใช้ในภารกิจต่อต้านอากาศยาน ได้แก่ จรวดแบบพื้นสู่อากาศและ 
อากาศสู่อากาศ ในปัจจุบันได้เริ่มน าไปใช้ในจรวดแบบอากาศสู่พื้นแทนการทิ้งระเบิด เนื่องจากมี
ประสิทธิภาพสูงกว่ามาก 

 
1.5.2 ระยะปานกลาง หรือ Strategic rocket มีจุดมุ่งหมายเพื่อท าลายเป้าหมาย โดย

สามารถน าจรวดที่มีอยู่มาปรับปรุงระบบน าวิถี ส าหรับจรวด MLRS ได้จัดอยู่ในประเภทนี้ 
 

1.5.3 ระยะไกล หรือ Space launch rocket มีจุดมุ่งหมายเพื่อน าส่งดาวเทียมหรือยาน
อวกาศเข้าสู่วงโคจรของโลกหรือดาวในระบบสุริยะ 

 
1.6 Jeff (2004) แบ่งประเภทของจรวดด้วยระบบน าวิถีจรวด 
 

ระบบน าวิถีที่ท าการศึกษาในที่นี้ส าหรับจรวด (Rocket) ทั่วไปและจรวดชนิดที่เป็น
ขีปนาวุธ (Missile) ผู้วิจัยได้ท าการศึกษาเพื่อประกอบงานวิจัย ได้แก่ 

 
1.6.1 Beam rider guidance เป็นการน าวิถีโดยอาศัยแหล่งก าเนิดสัญญาณคลื่นเรดาร์ 

หรือเลเซอร์  จากภายนอกตัวจรวด โดยสถานีภาคพื้นดินจะส่งสัญญาณคลื่นดังกล่าวจาก
แหล่งก าเนิดจนกระทั่งตรวจพบเป้าหมาย และติดตามเป้าหมายอยู่ตลอดเวลา สัญญาณคลื่นจะเป็น
ตัวน าวิถีให้กับจรวดเดินทางเข้าสกัดกั้นเป้าหมาย ดังภาพที่ 5 
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ภาพที่ 5  การน าวิถีด้วยวิธี Beam rider guidance 
 
ที่มา: Jeff (2004) 
 

1.6.2 Command guidance คือการน าวิถีโดยอาศัยการสั่งการโดยอาศัยสัญญาณเรดาร์ 
หรือเลเซอร์ จากแหล่งก าเนิดภายนอกในการติดตามเป้าหมาย โดยแบ่งสัญญาณท่ีส่งออกไปเป็น 2 
ส่วน ส่วนแรกจะติดตามเป้าหมายเพื่อให้ทราบถึงทิศทางที่เป้าหมายเดินทางไป ส่วนที่ 2 จะติดตาม
จรวดที่ถูกปล่อยออกจากฐานยิง ข้อมูลที่ได้รับจากสัญญาณทั้งสองส่วนจะถูกส่งกลับมายังสถานี
ภาคพื้นเพื่อประมวลผลเส้นทางที่จรวดจะเดินทางไปสกัดกั้นเป้าหมาย โดยที่จรวดสามารถรับ
ข้อมูลได้ผ่านทางตัวรับสัญญาณที่ติดตั้งบนจรวด และท าการปรับเปลี่ยนเส้นทางของตัวเองเพื่อสกัด
กั้นเป้าหมายตรงตามจุดที่ค านวณไว้ ดังภาพที่ 6 
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ภาพที่ 6  การน าวิถดี้วยวิธี Command guidance 
 
ที่มา: Jeff (2004) 
 

1.6.3 Homing guidance ถือเป็นมาตรฐานของการน าวิถีจรวดที่ใช้ต่อต้านอากาศยาน
ในปัจจุบันนี้ แบ่งออกได้เป็น 3 ประเภท 

 
ก. Semi-active homing เป็นการน าวิถีโดยแหล่งก าเนิดสัญญาณภายนอกใน

การติดตามเป้าหมายและน าวิถีให้จรวด เมื่อสถานีภาคพื้นส่งสัญญาณเรดาร์ หรือเลเซอร์ไปยัง
เป้าหมาย สัญญาณจะกระทบเป้าหมายแล้วสัญญาณจะสะท้อนกลับมายังตัวรับสัญญาณบนตัวจรวด 
จรวดจะท าการประมวลผลและค านวณเส้นทางที่จะเข้าสกัดกั้นเป้าหมายโดยอาศัยสัญญาณที่
สะท้อนออกมาจากเป้าหมายตลอดเวลาเพื่อใช้น าทางเข้าสกัดกั้นเป้าหมาย ดังภาพที่ 7 
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ภาพที่ 7  การน าวิถีด้วยวิธี  Semi-active homing  
 
ที่มา: Jeff (2004) 
 

ข. Active homing guidance เป็นการน าวิถีที่มีลักษณะคล้ายกับหลักการน าวิถี
แบบ Semi-active homing จรวดจะมีเครื่องรับสัญญาณเพื่อคอยรับสัญญาณที่สะท้อนกลับออกมา
จากเป้าหมายเช่นกัน แต่ Active homing guidance จะมีตัวส่งสัญญาณออกไปได้เองโดยที่ไม่ต้อง
อาศัยแหล่งก าเนิดสัญญาณภายนอก เนื่องจากมีทั้งตัวส่งและตัวรับสัญญาณในตัวจรวด ด้วย
หลักการนี้จึงอาจกล่าวได้ว่า จรวดสามารถน าวิถีเข้าหาเป้าหมายได้ด้วยตัวเองโดยสมบูรณ์ จรวดน า
วิถีท่ีใช้หลักการน าวิถีแบบ Active homing guidance นี้ส่วนใหญ่มักจะใช้สัญญาณเรดาร์ในการ
ค้นหาเป้าหมายและประมวลผลสัญญาณที่ได้รับอยู่ตลอดเวลาก่อนตัดสินใจเข้าสกัดกั้นเป้าหมาย ดัง
ภาพที่ 8 

 
 
ภาพที่ 8  การน าวิถีด้วยวิธี Active homing guidance 
 
ที่มา: Jeff (2004) 
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ค. Passive homing guidance เป็นการน าวิถีที่มีลักษณะคล้ายกับหลักการน าวิถี
แบบ Semi-active homing กล่าวคือ ภายในตัวจรวดจะสามารถรับคลื่นสัญญาณได้เท่านั้นไม่
สามารถส่งคลื่นสัญญาณออกจากตัวเองได้ แต่แหล่งก าเนิดสัญญาณนั้นจะถูกปล่อยออกมาจาก
เป้าหมายในรูปของพลังงานหรือคลื่นแม่เหล็กไฟฟ้า ตัวค้นหาสัญญาณบนหัวจรวดจะท าการ
ตรวจจับและอาศัยคลื่นที่แพร่ออกมาจากเป้าหมาย และท าการประมวลผลเพื่อติดตามแหล่งที่มาของ
พลังงานจนสามารถเข้าสกัดกั้นเป้าหมาย ส าหรับพลังงานที่จะใช้ตรวจจับมีอยู่หลายรูปแบบ เช่น 
อินฟราเรด เรดาร์ และคลื่นเสียง หรือถึงแม้เป้าหมายไม่ได้ปล่อยพลังงานออกมา จรวดน าวิถี
ประเภทนี้ก็สามารถใช้เซนเซอร์แสงท่ีติดตั้งอยู่บนหัวจรวดสร้างภาพเสมือนของเป้าหมายขึ้นมาได้ 
ดังภาพที่ 9 

 
 

ภาพที่ 9  การน าวิถีด้วยวิธี  Passive homing guidance 
 
ที่มา: Jeff (2004) 
 

1.6.4 Retransmission homing guidance คือการน าวิถีท่ีอาศัยการผสมผสานระหว่าง 
การน าวิถีที่กล่าวไปแล้วข้างต้น เป้าหมายถูกตรวจจับและติดตามโดยสถานีภาคพื้นดิน สัญญาณ 
เรดาร์ที่สะท้อนกลับจะถูกตรวจจับได้จากตัวรับสัญญาณบนจรวด จรวดจะส่งข้อมูลของเป้าหมาย
และตัวจรวดเองกลับมายังสถานีภาคพื้นดินเพื่อประมวลผลและระบุต าแหน่งที่จะเข้าสกัดกั้น 
หลังจากนั้นสถานีภาคพื้นจะส่งพิกัดและค าสั่งกลับมายังจรวดอีกครั้งเพื่อให้จรวดเข้าสกัดกั้น
เป้าหมายโดยสมบูรณ์ ดังภาพที่ 10  ทั้งนี้จรวดและสถานีรับภาคพื้นจะต้องมีความรวดเร็วในการส่ง
สัญญาณระหว่างกันเนื่องจากสัญญาณจะถูกส่งผ่านตัวกลางอยู่ตลอดเวลา 
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ภาพที่ 10  การน าวิธีด้วยวิธี   Retransmission homing guidance 
 
ที่มา: Jeff (2004) 

 
1.6.5 การน าวิถีด้วยระบบหาพิกัดต าแหน่งด้วยดาวเทียม หรือ Global Positions 

System (GPS) เป็นการน าวิถีให้กับจรวดที่มีแนวโน้มการใช้งานในปัจจุบันและในอนาคตมากขึ้น 
ระบบ GPS คือระบบที่ใช้ระบุต าแหน่งบนพื้นโลก โดยอาศัยดาวเทียมที่โคจรบนอวกาศ  แรกเริ่ม 
GPS ได้ถูกน ามาใช้ในวงการทหารในการก าหนดต าแหน่งต่างๆบนพื้นโลก สร้างแผนที่ และใช้ใน
การน าทาง หลักการน าวิถีจรวดด้วย GPS ต้องประกอบด้วยข้อมูลจากดาวเทียมตั้งแต่ 4 ดวงขึ้นไป
จึงจะสามารถสร้างเป็นภาพ 3 มิติ เพื่อระบุพิกัดต าแหน่งได้ ดังภาพที่ 11 ดาวเทียมจะท าการระบุ
ต าแหน่งบนพื้นโลกและส่งข้อมูลไปยังตัวรับสัญญาณดาวเทียมภาคพื้นซึ่งจะท าการถอดรหัสและ
ระบุต าแหน่งเป้าหมายก่อนที่จะเริ่มยิงจรวด หรือแม้กระทั่งให้จรวดที่ยิงออกไปแล้วก็ตาม การน า
วิถีด้วย GPS นี้ สามารถใช้ได้ในทุกช่วงเวลาของการน าวิถี เช่น ใช้น าวิถีช่วงระยะกลาง หรือตลอด
เส้นทางจนกระทบเป้าหมาย ส าหรับในงานวิจัยนี้ได้ก าหนดให้ใช้ GPS น าวิถีจรวด MLRS เฉพาะ
ในช่วงแรก คือเริ่มต้นตั้งแตเ่ชื้อเพลิงในจรวดเผาไหม้หมดจนถึง ณ.เวลาที่จรวดอยู่ต าแหน่งสูงสุด 
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ภาพที่ 11  การน าวิถีด้วยระบบหาพิกัดต าแหน่งด้วยดาวเทียม 
 
ที่มา: Jeff (2004) 
 

1.7 งานวิจัยที่เกี่ยวข้องกับการน าวิถีของจรวด MLRS 
 
1.7.1 งานวิจัยเรื่อง Low Cost Guidance for the Multiple Launch Rocket System 

(MLRS) Artillery Rocket (Allan et al., 2000)  ภาพที่ 12 แสดงถึงอุปกรณ์ที่ใช้ในการน าวิถีจรวด 
MLRS ซึ่งประกอบด้วย (1) GPS  (2) IMU หรือInertial Measurement Unit  (3) Canard และ (4) 
Tail fin โดยมีวัตถุประสงค์ในการเพิ่มระยะยิงของจรวด MLRS จาก 32 กิโลเมตรไปเป็น 45 
กิโลเมตร โดยก าหนดให้มีความถูกต้องและแม่นย าในการยิงเท่าเดิม 

 

 
 
ภาพที่ 12  ส่วนประกอบทีใ่ช้ในการน าวิถสี าหรับจรวด MLRS  
 
ที่มา: Allan et al. (2000) 
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1.7.2  งานวิจัยเรื่อง Rocket Trajectory Correction using Strap-on GPS Guided 
Thrusters (Thomas et al., 1998) เป็นการน า (1) GPS  (2) Accelerometer (เซนเซอร์วัดความเร่ง)  
(3) Magnetic Field Sensor (เซนเซอร์วัดทิศสนามแม่เหล็ก) และ (4) Thruster (อุปกรณ์ให้แรงขับ
ดันจรวด) ซึ่งเป็นเทคนิคการใช้ Thrust vector control เพื่อใช้ปรับค่ามุม Angle of attack โดยมี
วัตถุประสงค์ในการปรับปรุงความถูกต้องและแม่นย าในการยิง ประกอบรวมเข้าเป็น CORECT 
Module ดังภาพที่ 13  ส าหรับภาพที่ 14 เป็นแสดงการน า CORECT Module ไปใช้ในการน าวิถี
ให้กับจรวด MLRS 
 

 
 
ภาพที่ 13  CORECT block diagram 
 
ที่มา: Thomas et al. (1998) 
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ภาพที่ 14   MLRS rocket trajectory 
 
ที่มา: Thomas et al. (1998) 
 

1.7.3 งานวิจัยเรื่อง Trajectory Simulation Model for a Side-Thruster Guided MLRS-
Type Vehicle (Gadiot, 1999) เป็นการน า Thruster ขนาดเล็กมาใช้ปรับแก้เส้นทางการเคลื่อนที่ของ
จรวด MLRS เพื่อน าวิถีให้กับ MLRS ในช่วงตั้งแต่เชื้อเพลิงในจรวดเผาไหม้หมดจนถึง ณ.เวลาที่
จรวดอยู่ต าแหน่งสูงสุด โดยมีวัตถุประสงค์เพื่อเพิ่มระยะยิงของจรวด MLRS จาก 30 กิโลเมตร ไป
เป็น 60 กิโลเมตร โดยลักษณะการยิงของ Thruster จะอยู่ในรูป Impulsive shot ระเบียบวิธีการที่ใช้
ในการน าวิถี คือ Dynamic Programming ตารางท่ี 2 แสดงค่าความผิดพลาดที่ระยะยิง 60 กิโลเมตร 
 
ตารางที่ 2  ค่าความผิดพลาดในการยิงจรวด MLRS ที่ระยะยิง 60 กิโลเมตร 
 

 
 
ที่มา: Gadiot (1999) 
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1.7.4 งานวิจัยเรื่อง Moving Mass Trim Control for Aerospace Vehicles (Robinett et 
al., 1995) เป็นการน า Moving Mass Trim Controller (ชุดควบคุมการเคลื่อนที่ของตุ้มน้ าหนัก) ดัง
ภาพที่ 15 ซึ่งประกอบด้วยลูกตุ้มถ่วงน้ าหนักและมอเตอร์ขนาดเล็กเพื่อน ามาใช้เป็น Internal 
hardware actuator (อุปกรณ์ท างานที่อยู่ภายใน) เพื่อปรับค่ามุม Angle of attack ให้กับจรวดแบบ 
Ballistic ให้มีเส้นทางการเคลื่อนที่ตามที่ก าหนด 

 

 
 

ภาพที่ 15  Moving Mass Trim Controller 
 
ที่มา: Robinett et al. (1995) 
 

จากการศึกษางานวิจัยที่ผ่านมา การออกแบบระบบน าวิถีให้กับจรวด MLRS ใน
ปัจจุบันมีการน าเทคโนโลยีของ IMU และ GPS มาใช้ในการระบุต าแหน่งได้อย่างมีประสิทธิภาพ
และมีค่าใช้จ่ายไม่มาก ดังนั้นในงานวิจัยนี้จึงก าหนดให้ใช้ GPS ในการระบุพิกัดต าแหน่งของจรวด
เช่นกัน และก าหนดให้สามารถเพิ่มเติมอุปกรณ์เพื่อปรับค่ามุม Angle of attack และ Angle of 
sideslip ให้กับจรวดได้เพียงเล็กน้อย เช่น Moving Mass Trim Controller เป็นต้น และจากที่กล่าวมา
ข้างต้นทั้งหมด สามารถน าเอาข้อมูลต่างๆมาใช้เป็นงานวิจัยอ้างอิงในการเลือกระเบียบวิธีการท่ี
เหมาะสมเพื่อใช้ในการน าวิถีให้กับ MLRS ต่อไป โดยในส่วนของรายละเอียดในแต่ละงานวิจัยที่
กล่าวมาขออธิบายแต่เพียงพอสังเขปตามข้างต้นเท่านั้น 

 
2. ทฤษฎีที่เกี่ยวข้อง 

 
2.1 Dynamic Programming 
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Michael (2002) ทฤษฎีของ Dynamic Programming โดยทั่วไปน ามาใช้หาค าตอบของ
ปัญหาหลายชนิด ซึ่งสามารถท าให้อยู่ในรูปของปัญหาเดียวกันที่มีขนาดเล็กกว่า  โดยทั่วไปจะใช้
วิธีการแบ่งปัญหาให้อยู่ในรูปของการเรียกตัวเองซึ่งส่วนใหญ่จะหาค าตอบได้อย่างแน่นอน อย่างไร
ก็ตามวิธีการแบบเรียกตัวเองที่ได้นั้นมีประสิทธิภาพการท างานต่ า เนื่องจากมีการเรียกตัวเองที่
ซ้ าซ้อนมากจึงท าให้ใช้เวลาในการประมวลผลนาน ดังนั้น Dynamic Programming จึงเป็นวิธีการท่ี
ใช้ตารางเพื่อจดจ าค่าของค าตอบของปัญหาย่อย ส าหรับปัญหาย่อยท่ีมีจ านวนไม่มาก เพื่อช่วยให้
การแก้ปัญหาท าได้รวดเร็วขึ้น จึงเป็นสาเหตุที่เลือกใช้ระเบียบวิธีการ Dynamic Programming ใน
การแก้ปัญหาการน าวิถีให้กับจรวด MLRS  ปัญหาตัวอย่างที่สามารถประยุกต์ใช้วิธีการ Dynamic 
Programming มีดังนี้ 

 
2.1.1 ปัญหาตัวอย่างที่ใช้ในการหาจ านวนเส้นทางที่เป็นไปได้ระหว่างจุด 2 จุดใน

ภาพที่ 16 โดยก าหนดให้ ถนนมีทิศทางจากซ้ายไปขวา ซอยมีทิศทางจากบนลงล่าง ก าหนดให้ m  
เป็นจ านวนถนน และ n  เป็นจ านวนซอย  แทนหัวมุมด้วยคู่อันดับ ( i , j ) โดยก าหนดให้ nmP ,  แทน
จ านวนเส้นทางการเดินทางที่เป็นไปได้ ดังภาพที่ 16 

 

 
 

 
 
 
 
 

ภาพที่ 16  เส้นทางที่เป็นไปได้ระหว่างจุด 2 จุด 
 
ที่มา: Michael (2002) 

 
ซึ่งล าดับความสัมพันธ์แบบเรียกตัวเอง ของ nmP ,  ดังสมการ (1) 

 
 1,,1,   nmnmnm PPP  (1) 

 

nmP ,

 

nmP ,1

nmP ,1

 

n

 
1, nmP

 

m

m 
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2.1.2 ปัญหาตัวอย่างที่ใช้ในการค านวณหาล าดับ Fibonacci ก าหนดให้ 10 , FF  เป็นค่า
เริ่มต้น การค านวณค่า nF  โดยที่ล าดับความสัมพันธแ์บบเรียกตัวเองในสมการ (2) ดังภาพที่ 17 
 
 21   nnn FFF  (2) 
 

 
 
ภาพที่ 17  ล าดับ Fibonacci 
 
ที่มา: Michael (2002) 
 

จากภาพที่ 18 อธิบายวิธีการท างานของฟังก์ชันล าดับ Fibonacci ซึ่งจะค านวณค่าล าดับ
ที่ n โดยการอ้างอิงถึงล าดับก่อนหน้า n-1, n-2 ต่อเนื่องกันไปจนกระทั่งถึงค่าที่เป็นค่าเริ่มต้น จาก
วิธีการสรุปได้ว่าล าดับ Fibonacci ใช้เวลาการท างานเป็น Exponential เนื่องจากต้องมีการค านวณใน
ส่วนที่เคยถูกค านวณมาแล้ว (ค านวณซ้ าๆ) ดังภาพที่ 18 

 

    3       4       5       6       7         n

 
 

ภาพที่ 18  การค านวณค่าล าดบั Fibonacci ท่ี n  
 
ที่มา: Michael (2002) 
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วิธีแก้ปัญหานี้ท าได้โดยการก าหนดฟังก์ชันย่อยเพื่อเก็บค่าที่ได้ค านวณไปแล้วซึ่งท าให้
ใช้ระยะเวลาในการค านวณน้อยลงเนื่องจากได้มีการเก็บค าตอบของปัญหาที่เล็กกว่าไว้ก่อน 
(Fibonacci [n-1], Fibonacci [n-2]) ส าหรับใช้ในการค านวณค าตอบของปัญหาที่ใหญ่กว่า ในที่นี้ 
คือ Fibonacci [n] 

 
2.1.3 ปัญหาตัวอย่างที่ใช้ในการหาค่าใช้จ่ายที่น้อยที่สุดในการเดินทางจากจุด A ไป

จุด B ตัวเลขที่แสดงในภาพที่ 19  หมายถึง ค่าใช้จ่ายที่ใช้เดินทางจากจุดปัจจุบันไปยังจุดที่อยู่
ข้างเคียง  

 

 
 
ภาพที่ 19  การหาค่าใช้จ่ายที่น้อยที่สุดในการเดินทางจากจุด A ไปจุด B 
 
ที่มา: Michael (2002) 
 

วิธีแก้ปัญหานี้ท าได้โดยการก าหนดจุดเริ่มต้นย้อนจากจุด B ซึ่งในการตัดสินใจทุกครั้งจะ
เลือกเส้นทางที่ใช้ค่าใช้จ่ายน้อยที่สุดจนกลับไปที่จุด A โดยอาศัย Principle of optimality (จะ
กล่าวถึงในหัวข้อถัดไป) ซึ่งจะได้ค าตอบของปัญหานี้เป็นเส้นทางที่มีค่าใช้จ่ายน้อยที่สุด คือ 13 
หรือเส้นทาง “ udduud ” โดยที่ u คือเส้นทางที่เลือกขึ้นไปด้านบนจากจุดที่ตัดสินใจ และ d คือ
เส้นทางที่เลือกลงไปด้านล่างจากจุดที่ตัดสินใจ 
 

2.2  Principle of optimality (หลักการของความเหมาะสมที่สุด) และสมการของ Bellman 
 

Michael (2002) ปัญหาการน าวิถีนี้เป็นส่วนหนึ่งของปัญหาประเภท Constrained 
optimization (การหาค่าที่เหมาะสมที่สุดแบบก าหนดเงื่อนไขบังคับ) จากแนวความคิดในการ
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ออกแบบการระบบควบคุมที่ซับซ้อน เมื่อรวมเข้ากับ Optimal performance (ข้อก าหนดความ
ต้องการทางด้านประสิทธิภาพ) ท าให้ต้องการหาระบบควบคุมแบบเหมาะสมที่สุด (Optimal 
control) จากทฤษฎี Optimal control ได้ให้นิยามของ Principle of optimality  คือ ล าดับขั้นของการ
ตัดสินใจที่เหมาะสมที่สุดส าหรับปัญหาที่มีหลายล าดับขั้นโดยมีคุณสมบัติที่ว่าเมื่อไรก็ตามที่มี
สภาวะเริ่มต้นและการตัดสินใจเลือก (ในที่นี้คือการควบคุม) การตัดสินใจส่วนที่เหลืออยู่จะต้อง
คงไว้ด้วยหลักการของความเหมาะสมที่สุดตามล าดับนั่นคือ สภาวะที่ตามมาต้องขึ้นอยู่กับกับ
ผลลัพธ์ของสภาวะที่ได้จากการตัดสินใจครั้งแรก 

 
Richard Bellman เป็นผู้ริเริ่มใช้วิธีการ Dynamic Programming ในการแก้ปัญหา 

Optimal control โดยอาศัยพื้นฐานจาก Principle of optimality และล าดับความสัมพันธ์แบบเรียก
ตัวเอง ดังแสดงในภาพที่ 20 เป็นกรณีปัญหาที่มีตัวแปรสภาวะเดียว (Single state variable) เส้นโค้ง 

)(* tx  ที่ 10 ttt   เป็น Trajectory ที่สัมพันธ์กับการควบคุมแบบเหมาะสมที่สุด สมมุติให้มี
สภาวะเริ่มต้น 0tt  และสภาวะสุดท้าย 1tt   และแบ่ง Trajectory ออกเป็น 2 ส่วนที่เวลา   จาก 
Principle of optimality ส าหรับ Trajectory 2 ในช่วงเวลา 1 tt   เป็นตัวแทนของ Optimal 
trajectory ที่ขึ้นอยู่กับสภาวะเริ่มต้น )(x   

 
x = State variable 

 
 

ภาพที่ 20  หลักการ Optimality ส าหรับ Single state variable  
 
ที่มา: Michael (2002) 
 

x(t1) 

x() 

 

x(t0) 

t0 t1 

)(* tx  

 

http://th.wikipedia.org/w/index.php?title=%E0%B8%A3%E0%B8%B0%E0%B8%9A%E0%B8%9A%E0%B8%84%E0%B8%A7%E0%B8%9A%E0%B8%84%E0%B8%B8%E0%B8%A1%E0%B9%81%E0%B8%9A%E0%B8%9A%E0%B9%80%E0%B8%AB%E0%B8%A1%E0%B8%B2%E0%B8%B0%E0%B8%AA%E0%B8%A1%E0%B8%97%E0%B8%B5%E0%B9%88%E0%B8%AA%E0%B8%B8%E0%B8%94&action=edit&redlink=1
http://th.wikipedia.org/w/index.php?title=Optimal_control&action=edit&redlink=1
http://th.wikipedia.org/w/index.php?title=Optimal_control&action=edit&redlink=1
http://th.wikipedia.org/w/index.php?title=Optimal_control&action=edit&redlink=1
http://th.wikipedia.org/w/index.php?title=Optimal_control&action=edit&redlink=1
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Dynamic Programming เป็นวิธีการที่น ามาใช้แก้ปัญหาประเภท Constrained optimization 
วิธีการหนึ่ง โดยเฉพาะปัญหาที่เป็น Dynamic (เกี่ยวข้องกับการเคลื่อนที่) มักจะท าให้เป็น Discrete 
time (การแบ่งช่วงเวลา) และนิยมน ามาใช้ในการแก้ปัญหา Constrained optimization ที่มีหลาย 
สภาวะ (State) จากภาพที่ 20 ก าหนดให้แบ่งช่วงเวลาในแต่ละ State เป็น ,0t  และ 1t โดย )(tx

เป็นเวคเตอร์สภาวะของระบบที่เวลา t  และ )(tu เป็นเวคเตอร์ควบคุมที่เวลา t  สมการที่ใช้
แก้ปัญหา Constrained optimization ดังสมการ (3) 

 
)(tx  ))(),(( tutxf ,   10 ,, ttt   

 
(3) 

 
J

tu )(
max =  11 ,),,(

1

0

txFdttuxI

t

t

  

โดยที่                                             I  Intermediate function 

 
J

tu )(
max = Optimal performance function 

x  =  tuxf ,,  
)( 0tx = 

0x  
)( 1tx = 

1x  
 
จากสมการ(3) เมื่อน ามาเขียนให้อยู่ในรูป Optimal performance function เมื่อก าหนด State 

เริ่มต้นที่ x  และเวลาริ่มต้นที ่ t  จะได้สมการ (4) 
 

*J  =  ),(* txJ  (4) 
 

ส าหรับ Optimal performance function ใน Trajectory  2  คือ ),(* ttxxJ   มี state 
เริ่มต้น xx   และเวลาเริ่มต้น tt   ในช่วงเวลาที่ t  ถึง tt   มี Intermediate function เพิ่ม 

ttuxI ),,(  ดังนั้น Optimal performance function ตลอดช่วงเวลาทั้งหมดที่เริ่มต้นจากเวลา t  จาก
ภาพที่ 20 จะได้สมการ (5) 

   
),(* txJ  =   

  ),(,,(max *

)(
ttxxJttuxI

tu
  (5) 

 
เมื่อเขียน ),(* ttxxJ   ให้อยู่ในรูปอนุกรม Taylor จะได้ 
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),(* ttxxJ   =  








 t

t

J
x

x

J
txJ

**
* ),(  (6) 

 

โดยที่ 
x

J



 *

 เป็นเวคเตอร์แถว ดังสมการ (7) 

 

x

J



 *

 =  






















nx

J

x

J

x

J *

2

*

1

*

,,,   (7) 

 
เมื่อแทนค่าจากสมการ (7) ในสมการ (6) จะได้ สมการ (8) 

 

0 =  
 

  





















 

t

J

t

x

x

J
ttuxI

tu

**

)(
,,(max  (8) 

 
จากสมการ (8) เมื่อให้ 0t จะได้สมการ (9) ซึ่งเป็นสมการ Partial differential ของ 

Dynamic Programming 
 

t

x

t 



 0
lim  =  ),,( tuxfx   

(9) 

t

J





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 

  











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tuxf

x

J
ttuxI

tu
 

 
และเมื่อจัดให้อยู่ในรูปสมการของ Bellman จะได้สมการ (10) 

 

t

J




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 
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จากภาพที่ 20 Boundary condition ของสมการของ Bellman เป็น State สุดท้ายที่เวลา 

1tt   ดังสมการ (11) 
 

 11

* ),( ttxJ  =   11,txf  (11) 
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2.3 การน าวิธีการ Dynamic Programming มาใช้ในระบบควบคุม 
  

Robinett et al. (2005) จากภาพที่ 21 การออกแบบระบบควบคุมที่ดีเป็นส่วนหนึ่งใน
การพัฒนาเทคโนโลยีด้านต่างๆ โดยการน าระบบป้อนกลับมาประยุกต์ใช้ในการควบคุมเพื่อปรับ
พฤติกรรม Dynamic (เกี่ยวกับการเคลื่อนที่) ของระบบเมื่อมีสิ่งรบกวนจากภายนอกให้ตอบสนอง
ได้ตามความต้องการ จึงน ามาใช้ในระบบควบคุมยุคใหม่ (Modern control system) ซึ่งประกอบด้วย 
Trajectory generator/Optimizer  และระบบควบคุมแบบป้อนกลับ ในส่วนของ Trajectory generator 
มีการควบคุมเป็นแบบป้อนไปข้างหน้า (Feed forward)  หรือ การควบคุมแบบเปิด (Open-loop 
control)  โดยมีวัตถุประสงค์คือต้องการหาเส้นทางท่ีเหมาะสมที่สุด  (Trajectory path planning) 
หรือ เส้นทางอ้างอิง (Reference trajectory) ซึ่งที่จะท าให้ระบบจะมีพฤติกรรม Dynamic แบบอุดม
คติ ทั้งนี้ต้องขึ้นอยู่กับเงื่อนไขบังคับของระบบและจ านวนพารามิเตอร์ที่เข้ามาเกี่ยวข้องกับระบบ
ด้วย ในทางทฤษฎีเมื่อ 0x  จะท าให้ 0u  จะส่งผลให้ระบบ Dynamic มีประสิทธิภาพใน
การควบคุมสูงสุด ))(),(( ** txtu rr  อย่างไรก็ตามในความเป็นจริงมักมีสิ่งรบกวนจากภายนอกและ
ความไม่แน่นอนของแบบจ าลองที่ใช้ ซึ่งระบบควบคุมแบบป้อนกลับสามารถรักษาเสถียรภาพของ
ระบบจนได้ Trajectory ที่ใกล้เคียง Reference trajectory โดยในส่วนของ Trajectory path planning 
สามารถน าระเบียบวิธีการ Dynamic Programming มาใช้ค านวณ Feedback gains ไว้ล่วงหน้า
เพื่อให้ระบบสามารถท างานได้อย่างรวดเร็ว (Real time)ในการใช้งานจริง 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

ภาพที่ 21  Trajectory/Optimizer และ Feedback control system 
 
ที่มา: Robinett et al. (2005) 
 

Desired 

Objectives )(tu  

)(tu  
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System 
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ในงานวิจัยนี้ได้น าระเบียบวิธีการ Dynamic Programming มาใช้ในการออกแบบระบบ
ควบคุมการน าวิถีของจรวด MLRS ดังภาพที่ 22 จะแสดงให้เห็นถึงขอบเขตของงานวิจัยชิ้นนี้ โดย
เริ่มจาก Desired objective หรือ kx~ หมายถึง )(ˆ)( kk txtx  เป็นเวคเตอร์ที่ได้มาจากความแตกต่าง
ระหว่าง Measured trajectory หรือค่าจริงที่วัดได้ กับ Nominal trajectory ที่ต าแหน่ง State ท่ี
ก าหนดให้มีการน าวิถี ส าหรับ Trajectory generator/Optimizer หรือ kK  หมายถึง Feedback gains 
เป็นเมทริกซ์ที่ค านวณได้จากระเบียบวิธีการ Dynamic Programming และ ku หมายถึง  TSL CC   
เป็นค่า Angle of attack และ Angle of sideslip ที่ต้องการปรับแก้ให้จรวดเคลื่อนที่ไปยังเป้าหมายที่
ต้องการโดยก าหนดให้ 1 kk ttt  และ 1,,1  Nk   โดยที่  1N  คือ จ านวน State ท่ี
ก าหนดให้มีการวิถี 
 
 

 
 

ภาพที่ 22  Trajectory/Optimizer ของจรวด MLRS 
 

ระเบียบวิธีการที่ใช้ เลือกใช้ส าหรับแก้ปัญหาการน าวิถีในงานวิจัยนี้คือ Dynamic 
Programming เนื่องจากมีข้อดดีังนี้ 

 
ก. เนื่องจาก Linear Programming ไม่เพียงพอต่อการ Implement แบบ Real time 

ส าหรับปัญหาทางคณิตศาสตร์โดยทั่วไปที่ฟังก์ชันเป้าหมาย (Objective function) และก าหนด
เงื่อนไขบังคับ (Constraints) ท่ีสามารถจัดเข้ารูปแบบของระบบอยู่ในรูปเชิงเส้น เรียกว่า Linear 
Programming ซึ่งเป็นรูปแบบแทนระบบที่รู้จักและใช้งานอย่างแพร่หลาย ส าหรับงานวิจัยชิ้นนี้มี 
Objective function เป็นสมการแบบยกก าลังสอง (Quadratic) ส่วน Constraints เป็นแบบเชิงเส้น 

 
ข. ในแต่ละขั้นตอนที่ใช้ในการค านวณจะไม่มีการค านวณซ้ าในแต่ละ State ที่ได้

ค านวณไปแล้ว จึงท าให้ประวัติการควบคุมที่ได้เป็นแบบราบเรียบและสามารถน าปัญหา Physical 
model มาวิเคราะห์ร่วมกับปัญหาการน าวิถีโดยก าหนดสมมุติฐานให้ค่าเริ่มต้นเป็นศูนย์ ซึ่งจะท าให้
ลดความผิดพลาดที่อาจเกิดจากการสมมุติค่า และเนื่องจากสามารถหา Feedback gains ที่ต าแหน่ง
ใดๆตลอดช่วงที่น าวิถี จึงสามารถท า Optimal return (การหาค่าที่เหมาะสมที่สุดแบบย้อนกลับ) ท่ี
ต าแหน่งใดๆในช่วงเวลาที่ก าหนดให้มีการน าวิถีได้ 

Trajectory 

Generator/Optimizer 

kx~  
ku

k K 
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อุปกรณ์และวิธีการ 

 
ในหัวข้อนี้จะแบ่งออกเป็น 2 ส่วน คือส่วนแรกจะกล่าวถึง อุปกรณ์ทีน่ ามาใช้ และส่วนที่

สองกล่าวถึงวิธีการ ซึ่งประกอบด้วยขอบเขตของงานวิจัย และขั้นตอนการท างานวจิัย 
 

อุปกรณ ์

 
1. เครื่องคอมพิวเตอร์แบบพกพา (Intel Core 2 Duo CPU T8300) ความเร็ว 2.2 GHz 
2. เครื่องพิมพ์ชนดิใช้แสงเลเซอร์ (Laser Printer)และเครื่องพิมพ์ชนิดใช้หมึกพ่น (Inkjet 

Printer) 
3. ข้อมูลคุณลักษณะทางอากาศพลศาสตรข์องแบบจ าลองจรวด MLRS (Dohrmann, 

1996) 
4. ข้อมูลสภาพอากาศที่ระดับความสูงท่ีครอบคลุมการใช้งานจรวด MLRS (Dohrmann, 

1996)  
5. โปรแกรม MATHEMATICA version 8.0 
  

วิธีการ 

 
ขั้นตอนในการท างานวิจัยคือ การเริ่มต้นด้วยการท าความเข้าใจในส่วนของปัญหาและ

วิธีการแก้ปัญหาให้ถูกต้อง รวมทั้งต้องก าหนดขอบเขตของงานวิจัยที่เป็นไปได้และใช้ระยะเวลาอัน
เหมาะสมในการท างาน จากนั้นจึงเริ่มท าการแบ่งขั้นตอนการท างานออกเป็นส่วนต่างๆโดยแต่ละ
ส่วนจะเป็นการวิเคราะห์ลงลึกในรายละเอียดของทุกๆส่วนในงาน เพื่ อให้เข้าใจและสามารถ
แก้ปัญหาที่จะเกิดขึ้นในอนาคตได้ โดยที่ส่วนต่างๆที่ท าการวิจัยนี้เมื่อน ามารวมเข้าด้วยกันจะท าให้
ได้ระเบียบวิธีการที่สามารถน าไปใช้ในการปฏิบัติจริงได้ 
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ขอบเขตของงานวิจัย 
 
1. ก าหนดช่วงเวลาการน าวิถีเริ่มตั้งแต่เชื้อเพลิงจรวดเผาไหม้หมดจนกระทั่งถึง ณ.เวลาที่

จรวดอยู่ต าแหน่งสูงสุด (Motor burnout up to apogee) 
2.   ก าหนดให้ Launch offsets (ค่ามุมที่คลาดเคล่ือนไปจากเส้นทางการเคลื่อนที่ของจรวด

แบบที่เหมาะสมที่สุดขณะที่เชื้อเพลิงเผาไหม้หมด) เป็นพารามิเตอร์หลักที่ท าให้จรวดยิงไม่ตรง
เป้าหมาย 

3. ก าหนดให้สามารถน ามาปรับใช้กับจรวดหลายล ากล้องแบบไม่น าวิถีที่มีอยู่แล้วใน
ประเทศโดยการปรับปรุงอุปกรณภ์ายในตัวจรวดได้เพียงเล็กน้อย 

4. ก าหนดให้ทราบพิกัดต าแหน่งของจรวดด้วย GPS (ระบบหาพิกัดต าแหน่งด้วย
ดาวเทียม) 

5. ก าหนดให้มีรูปแบบการยิงจรวดที่ออกจากท่อยิงทีละท่อ ซึ่งใช้แบบจ าลองของจรวด 
MLRS ท่ีมีคุณลักษณะทางอากาศพลศาสตร์ดังภาพที่ 26 

 
เพื่อให้เข้าใจและสามารถแก้ปัญหาการน าวิถีของจรวด MLRS  จึงเริ่มจากศึกษา Physical 

Model ของจรวดด้วยการวิเคราะห์สมการการเคลื่อนที่ของจรวด MLRS ตามขอบเขตที่ก าหนดใน
งานวิจัยและน าเข้าสู่ Guidance control problem (ปัญหาการควบคุมการน าวิถี) ซึ่งเป็นส่วนที่
ก าหนดพารามิเตอร์ที่ใช้ในการน าวิถี ตลอดจนน าสมการการเคลื่อนที่ของจรวดมาปรับให้เข้ากับ
ปัญหาการน าวิถี จากนั้นจึงท าการ Transformation of guidance problem (การแปลงปัญหาการน า
วิถี) ให้อยู่ในรูปแบบไม่ต่อเนื่องกับเวลา (Discrete time) แล้วจึงท าการแก้ปัญหาการน าวิถีด้วย
ระเบียบวิธีการที่เหมาะสม ซึ่งในงานวิจัยนี้คือ Dynamic Programming ขั้นตอนสุดท้ายเป็นการ
ทดสอบความถูกต้องของระเบียบวิธีการด้วยการ Simulation ในโปรแกรม MATHEMATICA จึงท า
การสรุปผลและวิจารณ์ รวมทั้งข้อเสนอแนะส าหรับการท างานในอนาคต 
 
ขั้นตอนการท างานวิจัย 
 

สามารถแบ่งออกเป็น 5 ส่วนหลักๆ ได้แก่ (1) Physical model (2) Guidance control 
problem (3) Transformation of guidance problem (4) Dynamic Programming solution (5) 
Simulation 
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1. Physical Model (แบบจ าลองทางฟิสิกส)์ 
 
Physical Model ส าหรับจรวด MLRS ที่ท าการศึกษาในงานวิจัยนี้ มีรูปแบบการยิงจรวดท่ี

ออกจากท่อยิงทีละท่อ และก าหนดช่วงเวลาการน าวิถีเริ่มตั้งแต่เชื้อเพลิงจรวดเผาไหม้หมด
จนกระทั่งถึงณ.เวลาที่จรวดอยู่ต าแหน่งสูงสุด ดังนั้นจะไม่มีการน าวิถีในช่วงที่จรวดยังมีแรงขับดัน
จากเชื้อเพลิง และก าหนดให้ใช้ GPS เพื่อระบุพิกัดต าแหน่งของจรวดในช่วงเวลาที่ท าการน าวิถี 
ดังนั้นหากมีการส่งสัญญาณรบกวนจากฝ่ายตรงข้ามบริเวณใกล้กับเป้าหมายในช่วงที่น าวิถีก็จะท า
ให้ขัดขวางการน าวิถีในช่วงเวลาดังกล่าว ดังนั้นจึงเป็นสาเหตุให้มีการก าหนดเงื่อนไขการน าวิถีให้
อยู่ในการเคลื่อนที่ช่วงแรกของจรวดเพื่อให้มีผลต่อสัญญาณรบกวนจากฝ่ายตรงข้ามน้อยที่สุด โดย
ก าหนดให้ปัจจัยหลักที่มีผลต่อความแม่นย าและความถูกต้องในการยิงจรวด MLRS คือ Launch 
offsets  (ค่ามุมที่คลาดเคลื่อนไปจากเส้นทางการเคลื่อนที่ของจรวดแบบที่เหมาะสมที่สุดขณะที่
เชื้อเพลิงเผาไหม้หมด) ภาพที่  23 แสดงรูปร่างของปัญหาการน าวิถีและ Trajectory ของจรวด
ในช่วงที่ก าหนดให้มีการน าวิถีรวมถึงพารามิเตอร์ที่ใช้ระบุพิกัดต าแหน่งของจรวด Downrange 
(ระยะทางการเคลื่อนที่เทียบกับแกน x), Crossrange (ระยะทางการเคลื่อนที่เทียบกับแกน y)  และ 
Altitude  (ระยะทางการเคล่ือนที่เทียบกับแกน z) 

 

 
 
ภาพที่ 23  รูปร่างของปัญหาการน าวิถ ี
 
ที่มา: Dohrmann (1996) 
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Dohrmann (1996) ก าหนดสมมุติฐานให้จรวดมีมวลที่มีลักษณะเป็นจุด หรือ Point-mass 
ซึ่งไม่มีแรงขับดันจากเชื้อเพลิงจรวดตลอดช่วงเวลาท่ีท าการน าวิถีที่มีการเคลื่อนที่อยู่ภายในโลกซึ่ง
ไม่สามารถเคล่ือนที่รอบตัวเอง และมีความสูงน้อยมากเมื่อเทียบกับรัศมีของโลก Dohrmann (1996) 
ได้ให้สมการ (12) ซึ่งเป็นสมการการเคลื่อนที่ของจรวดที่เป็น Point-mass ส าหรับภาพที่ 24 แสดง 
Horizontal heading angle )(  และ Vertical heading angle )( ของจรวด MLRS ขณะก าลังตกสู่
เป้าหมาย และภาพที่ 25 แสดงการเคลื่อนที่ของ Point-mass ในระนาบ 3 มิติ 

 
  coscosVxc   

 

(12) 

  sincosVyc   
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ภาพที่ 24  Horizontal heading angle และ Vertical heading angle ของจรวด MLRS 
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ภาพที่ 25  การเคลื่อนที่ของ Point-mass ในระนาบ 3 มิติ  
 
ที่มา: Jakka (2004) 

 
Dohrmann (1996) ค่าสัมประสิทธิ์ LC , SC และ DC สมมุติให้เป็นเชิงเส้นเมื่อมุม   และ 

  มีขนาดเล็กและรูปทรงจรวดเป็นแบบสมมาตร ซึ่งท าให้ได้สมการ (13) 
 
 

LL CC   

(13) 
 

LS CC   

 )( 22

0 SLDDD CCkCC   

Dohrmann (1996) ภาพที่ 26 เป็นกราฟแสดงความสัมพันธ์ของค่าสัมประสิทธิ์ 
ODC , 

LC

และ Dk  ท่ีขึ้นอยู่กับค่า Mach number ซึ่งข้อมูลนี้ได้มาจากการทดลองในอุโมงค์ลมและเป็น
แบบจ าลองของจรวด MLRS ที่ก าหนดให้มีรูปร่างทางอากาศพลศาสตร์แบบ Complex (ซับซ้อน) 
เนื่องจากตามสภาพความเป็นจริงจรวด MLRS มีการเปลี่ยนความเร็วจากช่วง Transonic ไปเป็น 
Moderate-supersonic ท าให้ค่าสัมประสิทธิ์ 

ODC , 
LC และ Dk  มีการเปลี่ยนแปลงคุณลักษณะทาง

อากาศพลศาสตร์มากในช่วงดังกล่าว ในการท างานส่วนนี้เพื่อให้ได้ข้อมูลมาใช้ในงานวิจัย ผู้วิจัยได้
ท าการแบ่งสเกลของกราฟในภาพที่ 26 ออกเป็นช่วงความเร็วของจรวดที่ก าหนดให้มีการน าวิถีซึ่งมี
ค่า Mach Number อยู่ในช่วง 1.0 ถึง 2.5 (ตารางผนวกท่ี ข1)  

z 



 
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Dohrmann (1996) ภาพที่ 27 แสดงค่าความหนาแน่นของอากาศและความเร็วเสียงซึ่ง
เปลี่ยนแปลงตามสภาพอากาศมาตรฐานที่ระดับความสูงต่างๆที่ใช้ในงานวิจัยนี้ ข้อมูลเพิ่มเติมใน
ส่วนของความหนาแน่นอากาศอ้างอิงมาจากแบบจ าลองสภาพอากาศมาตรฐาน NRLMSISE (ภาพ
ผนวกที่ ข1)  

 

 
 
ภาพที่ 26  ข้อมูลคุณลักษณะทางอากาศพลศาสตร์ของแบบจ าลองจรวด MLRS 
 
ที่มา: Dohrmann (1996) 
 

 
 
ภาพที่ 27  ข้อมูลสภาพอากาศท่ีระดับความสูงท่ีครอบคลุมการใช้งานจรวด MLRS 
 
ที่มา: Dohrmann (1996) 
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2. Guidance control problem (ปัญหาการควบคุมการน าวิถี) 
 
 Dohrmann (1996) ก าหนดให้ Input u ส าหรับ Guidance control problem ดังสมการ (14) 

 
  TSL CCu   (14) 

 
เมื่อน า Physical model จากสมการที่ (12) และ (14) จัดให้อยู่ในรูปสมการอนุพันธ์ทัว่ไปจะ

ได้สมการ (15) 
 

 ),),(),(()( ttutxftx     11)( xtx   (15) 
 

ก าหนดให้ x  เปน็ State ขึ้นอยูก่ับพารามิเตอร์ดังนี ้
 

  SLccc CCVzyxx  T  (16) 

 
ก าหนดให ้Input 0)( tu ท่ี Initial condition (สภาวะเริ่มตน้) ส าหรับ Nominal trajectory 

หรือ )(ˆ 1tx  จะได้สมการ (17) 
 

  (17) 

 
และก าหนดให้ที่ Nominal trajectory จรวดพุ่งชนเป้าหมายที่เวลา T จะได้สมการ (18) ซึ่งมี 

),,( ctctct zyx จึงเป็นพกิัดต าแหน่งของเป้าหมาย 
 

 
ctc xTx )(ˆ   

 
ctc yTy )(ˆ  (18) 

 
ctc zTz )(ˆ   

 

 T

ccc tttVtztytxtx 00)(ˆ)(ˆ)(ˆ)(ˆ)(ˆ)(ˆ)(ˆ 1111111 
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ดังนั้นปัญหาในการน าวิถีในสมการ (19) จะเป็นสมการ Objective function ที่ใช้วเิคราะห์
หาค่า Input )(tu ที่จะท าให้ได้ค่า )(u น้อยที่สุดแบบที่ไม่มีการเจาะจงเวลาสุดท้าย 

 

  (19) 
 
 ส าหรับสมการ (20) เป็นการก าหนดเงื่อนไขให้ Input 0)( tu ทีช่่วงเวลา 
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3. Transformation of Guidance problem (การแปลงปัญหาการน าวิถี) 
  

Dohrmann (1996) แปลงปัญหาการน าวิถีให้เป็นแบบไม่ต่อเนื่องกับเวลา (Discrete time) 
ก าหนดให้ )(~ tx เป็นการเคลื่อนที่ของจรวดเป็นแบบ Ballistic trajectory ตั้งแต่เวลา Nt  จนถึง ft  
และก าหนดให้ Input 0)( tu ท่ี Initial condition Ntt   

 
  (21) 

 
เมื่อก าหนดให้เวลาที่ Final condition เป็นเวลาขณะที่จรวดชนเป้าหมาย ซึ่งเวลาท่ี ft ของ 
Controlled trajectory ไม่จ าเป็นต้องเท่ากับเวลา T ของ Nominal trajectory จะได้สมการ (22) และ
ในขณะเดียวกันที่ Initial condition Ntt   เวคเตอร์ )(~ tx  ของ Ballistic trajectory กับ 
เวคเตอร์ )(ˆ tx  ของ Nominal trajectory ไม่จ าเป็นต้องเท่ากัน ดังนั้นจะได้สมการ (23)  
 
  Ttt ff   

 
(22) 

 )(ˆ)(~)( NNN txtxtx   (23) 
 

เมื่อท าการประมาณค่าแบบเชิงเส้นจะได้สมการ (24) และ (25) 
 

 fNctfc tdtxCztz  )()(~  (24) 
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ซึ่งเมื่อจรวดตกถึงเป้าหมาย  ctfc ztz )(  จากสมการ (24) จะได้สมการ (26) 
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จากนั้นแทนคา่สมการ (25) ลงในสมการ (26) จะได้สมการ (27) และ (28) 
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โดยที ่
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จากสมการ (27) จะเปลีย่นปัญหาการน าวิถีให้อยู่ในรูปมาตรฐานทั่วไป ส าหรบัการ

พิจารณาการเคลื่อนที่ของจรวดท าโดยการแบ่ง Input u ออกเป็นส่วนๆ (Discrete time) ส าหรับ
ในช่วงเวลาทีม่ีการน าวิถี ระหว่าง Nttt 1  

  
 kutu )(               เมื่อ  1 kk ttt  

1,,1  Nk   
(29) 

ดังนั้น 
 )1(1  khttk  (30) 

โดยที ่
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จากที่ก าหนดให ้ 0u  ส าหรับช่วงเวลา Ntt   ซึ่งท าให้ )(~ tx  ในสมการ (21) สอดคล้อง

กับสมการ (20) ส าหรับช่วงเวลา fN ttt   โดยที่ในช่วงเวลานี้สามารถพิจารณาให้ )(~)( txtx   
ซึ่งเมื่อแทนค่าสมการ (27) และ (29) ลงในสมการ (19) จะได้สมการ (32) ซึ่งเป็น Objective 
function ที่ใชว้ิเคราะห์หาค่า Input ku ที่จะท าให้ได้ค่า น้อยที่สุด 
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โดยที ่
 )(ˆ)(~

kkk txtxx  ,    Nk ,,1  (33) 
 

ถ้าต้องการให้สมการ (20) เป็นจริงที่เวลา Ntt   สมาชิกในต าแหน่งท่ี 7 และ 8 ของ Nx~  
ต้องมีค่าเป็นศนูย์ ดังนั้นส าหรับ Input kutu )(  จากสมการ (29) และท าการอินทิเกรต สมการ 
(14) ในช่วงเวลา 1Nt  ถึง Nt จะได้สมการ (34) 
 
 11

~
  NN xDu  (34) 

โดยที ่
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ส าหรับ Nominal trajectory เมื่อท าให้เป็นสมการแบบเชงิเส้นจะได้สมการ (36) 

 
 kkkkk uBxAx 

~~
1 ,           1,,1  Nk   (36) 

 
ซึ่งการหา State transition matrices kA และ kB ได้จากการอินทเิกรตเชิงตัวเลข (ภาคผนวก 

ข) และเมื่อแทนสมการ (34) และ (36) ด้วย 1 Nk  ลงในสมการ (32) จะได้สมการ (37) ซึ่งอยู่
ในรูป Discrete time 
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โดยที ่
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NNN   )()( 11111   (38) 
 

กล่าวโดยสรุปการค านวณข้างต้นเป็นการเปลี่ยนปัญหาการน าวิถีจรวดจากแบบที่ไม่มีการ
เจาะจงเวลาสุดท้ายในสมการ (19) มาเป็นแบบเจาะจงเวลาสุดท้าย Nt  ในสมการ (37) 
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4. Dynamic Programming Solution 
  

สามารถสรุปขั้นตอนของระเบียบวิธีการ Dynamic Programming ในการแก้ปัญหาการน า
วิถีจรวด MLRS ดังนี ้

 
ขั้นตอนที ่ 1: เริ่มต้นจาก 1NW  จากสมการ (38) และหา kW โดยการค านวณย้อนกลับ 

ส าหรับ k 1,,2  N  ด้วยสมการ (39)  
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โดยที ่
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ในขั้นตอนต่อไปมีการเก็บคา่ Feedback gains ที่เป็นเมทริกซท์ี่ค านวณได้จากสมการ (42) 
 

 T

kkk HHK 2

1

3

  (42) 

 
ขั้นตอนทั้งหมดในส่วนของการค านวณเมทริกซ ์ Feedback gains ( kK ) ขา้งต้นจะท าก่อน

เริ่มยิงจรวด ซึ่งจะท าให้การน าวิถีของจรวด MLRS มีการท างานได้รวดเร็วขึ้น (Real time) 
 

ขั้นตอนที ่ 2: ค านวณหาค่า Input 11,......, Nuu  จากสมการ (43) 
 
 kkk xKu ~  (43) 

 
ส าหรับ 1Nu  หาได้จากสมการ (34) และ (35) ส าหรับ kx~  ในสมการ (34) และ (43) เป็น

เวคเตอร์ของผลต่างระหว่าง Measured trajectory หรือค่าที่วัดได้ กับค่า Nominal trajectory ดัง
แสดงในสมการ (33) และจากที่ก าหนดให้ค่าสัมประสิทธิ์ LC และ SC มีค่าเป็นศูนย์ ที่ 1tt   จึงท า
ให้สามารถก าหนดให้สมาชิกแถวที่ 7 และ 8 ของ 1

~x  มีค่าเป็นศูนย์ และ Input u จะได้มาจากการ
อินทิเกรตสมการ (14) ดังนี้ 
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ท่ีช่วงเวลาระหว่าง kt  และ 1kt  ค่าสัมประสิทธิ ์  LC และ SC  มีการเปลี่ยนแปลงแบบเชิง

เส้น ดังที่ได้กล่าวไปแล้วข้างต้นถึงข้อดีของระเบียบวิธีการ Dynamic Programming คือสามารถให ้
Optimal return ที่ต าแหน่งใดๆในช่วงเวลาที่มีการน าวิถ ีซึ่งหมายถึง สมการ (43) ในที่นีจ้ะน ามาใช้
เป็น Control law ที่ใช้ส าหรับหาค่า kx~  และ iu ที่จะท าให้ได้คา่ k ท่ีน้อยที่สุด ด้วยสมการ (45) 
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5. Simulation   
 

แบบจ าลองของจรวด MLRS ที่ใช้เป็นข้อมูลในการศึกษาครั้งนี้ได้ก าหนดให้มี Burnout 
mass 14.25 slug (ดูค าอธิบายค าจ ากัดความของหน่วยมวลในภาคผนวก ก) มีพื้นที่อ้างอิง 0.4356 ft2   
การเปลี่ยนแปลงของ Mach No. มีค่าอยู่ระหว่าง 1.09 ถึง 2.33 และได้แบ่งช่วงเวลาน าวิถีส าหรับ 
Nominal trajectory ออกเป็น 500 time steps โดยก าหนดให้ใช้ข้อมูล Boundary conditions ส าหรับ 
Nominal trajectory ของจรวด MLRS ในตารางที่ 3 เป็นแบบจ าลองที่ 1 และในตารางที่ 4 เป็น
แบบจ าลองที่ 2 ในการจ าลองการท างานด้วยกราฟ Nominal trajectory และ Controlled trajectory 
ได้จากการประมาณค่าเชิงตัวเลขจากสมการอนุพันธ์   ),),(),(()( ttutxftx    11)( xtx  ด้วยวิธี 
Fixed-step, 4thorder , Runge-kutta 

 
ส าหรับ Trajectory ในช่วงเวลาที่มีการน าวิถี (Controlled trajectory) คือ Nttt 1  

ก าหนดให้ใช้ 6101/ h  และมีจ านวน State = 209 time steps คือ )209(,.....,1 Nxx N  
โดยใช้ Input u จากสมการ (34) และ (43) และในส่วนของ Controlled ballistic trajectory คือ 

Ntt  ได้จากการก าหนดเงื่อนไขให้ค่าสัมประสิทธิ์ LC และ SC มีค่าเป็นศูนย์  
 

ในการวิเคราะห์จะพิจารณาค่ามุมคลาดเคลื่อนไปจาก Nominal trajectory ขณะที่เชื้อเพลิง
เผาไหม้หมด ในที่นี้หากก าหนดให้ค่ามุม   และ   เป็นเครื่องหมาย (-) หมายถึงต าแหน่งที่
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เชื้อเพลิงจรวดเผาไหม้หมด Launch offsets ท ามุมน้อยกว่าค่ามุมของ Nominal trajectory ในทาง
ตรงกันข้ามหากค่ามุม   และ   เป็นเครื่องหมาย (+) จะหมายถึง Launch offsets ที่ก าหนดนั้นท า
มุมมากกว่าค่ามุมของ Nominal trajectory  
 
ตารางที่ 3  แบบจ าลองท่ี 1 

ก าหนด Boundary Condition ส าหรับ Nominal trajectory ของจรวด MLRS ใช้เป็น
ข้อมูลในกรณีที่ 1 และ 2 โดยก าหนดให้ต าแหน่ง Apogee จรวดมีความสูง 41,000 ft 

 
Variable Initial condition Final value Unit 

Cx  0 98,270 ft  
Cy  0 0 ft  
Cz  7,390 0 ft  

V  2,532 1,332 sec/ft  
  48.64 -65.13 deg  
  0 0 deg  

 
ตารางที่ 4  แบบจ าลองท่ี 2  

ก าหนด Boundary Condition ส าหรับ Nominal trajectory ของจรวด MLRS ใช้เป็น
ข้อมูลในกรณีที่ 3 และ 4 โดยก าหนดให้ต าแหน่ง Apogee จรวดมีความสูง 27,600 ft   

 
Variable Initial condition Final value Unit 

Cx  0 92,952 ft  
Cy  0 0 ft  
Cz  7,390 0 ft  

V  2,532 1,222 sec/ft  
  35 -57.64 deg  
  0 0 deg  
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ในการทดสอบความถูกต้องของระเบียบวิธีการ Dynamic Programming ส าหรับ
แบบจ าลองที่ 1 (ตารางท่ี 3) แบ่งเป็น 2 กรณี ได้แก่ 
 

กรณีที่ 1 ก าหนดให้  36.0 และ 1   
กรณีที่ 2 ก าหนดให้  64.0 และ  75.0  
 

และส าหรับแบบจ าลองที่ 2 (ตารางท่ี 4) แบ่งเป็น 2 กรณี เช่นกัน ได้แก่ 
 

กรณีที่ 3  ก าหนดให้  5.0 และ 1  
กรณีที่ 4 ก าหนดให้  5.0 และ  75.0   

 
ส าหรับ Launch offsets ที่เลือกใช้ในแต่ละกรณีจะอยู่ในช่วงไม่เกิน ±1° เนื่องจากใน

งานวิจัยนี้ ได้ก าหนดให้จรวด MLRS มีการปรับปรุงโครงสร้างภายในจรวดได้เพียงเล็กน้อยเพื่อให้
สามารถน าวิถีได้  ดังนั้นการเพิ่มอุปกรณ์ภายในตัวจรวดเพื่อใช้ในการปรับแก้ Trajectory ของจรวด
จึงท าได้ไม่มากเช่น Moving Mass Trim Controller  เป็นผลท าให้ Angle of attack ( ) และ Angle 
of sideslip (  ) ที่ใช้ปรับแก้ Trajectory ของจรวดสามารถปรับได้ไม่เกิน ±1° ประกอบกับในส่วน
ของสมการ (13) ได้มีการก าหนดให้ค่าสัมประสิทธิ์ LC , SC และ DC สมมุติให้เป็นเชิงเส้นเมื่อมุม 
  และ   มีขนาดเล็ก ดังนั้นผู้วิจัยจึงได้ท าการศึกษา Trajectory ของจรวดที่เกิดจาก Launch 
offsets ท้ัง 4 กรณีข้างต้น 
 
สถานที่ท างานวิจัย 
 
กองวิชาวิศวกรรมไฟฟ้า, โรงเรียนนายเรืออากาศ 171/1 ถนน พหลโยธิน แขวงคลองถนน เขตสาย
ไหม กรุงเทพฯ 10220 
 
ระยะเวลาในการวิจัย  
 
การวิจัยเริ่มตั้งแต่เดือนมิถุนายน 2551 สิ้นสุดเมื่อเดือนเมษายน 2554 
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ผลและวิจารณ์ 

 

ผล 

 

ผลจากการจ าลองการท างานของ Dynamic Programming 

 

จากการท างานวิจัยเพื่อศึกษาระบบน าวิถีส าหรับจรวดหลายล ากล้อง (MLRS)  โดยเลือกใช้
ระเบียบวิธีการ Dynamic Programming การท างานวิจัยเริ่มต้นด้วยการพิจารณาในส่วนของ  
Physical model, Guidance control problem, Transformation of guidance problem, Dynamic 
Programming Solution และขั้นตอนสุดท้าย คือ Simulation ด้วยโปรแกรม MATHEMATICA เพื่อ
ใช้ทดสอบความถูกต้องของระเบียบวิธีการ Dynamic Programming โดยใช้แบบจ าลองที่ 1 (ส าหรับ
กรณีที่ 1 และ 2) และแบบจ าลองที่ 2 (ส าหรับกรณีที่ 3 และ 4) เป็นตัวอย่าง ซึ่งได้ท าการเปลี่ยนค่า 
Launch offsets ดังนี้ 
 

กรณีที่ 1 ก าหนดให้  36.0 และ 1   
กรณีที่ 2 ก าหนดให้  64.0 และ  75.0  
กรณีที่ 3  ก าหนดให้  5.0 และ 1  
กรณีที่ 4 ก าหนดให้  5.0 และ  75.0   

 
ให้ผลการทดสอบดังต่อไปนี้ 
 
จากภาพที่ 28, 29, 30 และ 31 เป็นกราฟแสดง Angle of attack ( ) และ Angle of sideslip 

(  ) ท่ีใช้ในการควบคุมจรวด MLRS ให้ไปยังเป้าหมายที่ต้องการส าหรับ Launch offsets ในแต่ละ
กรณีที่แตกต่างกัน ซึ่งค่ามุม  และ   ค านวณได้มาจากสมการ (13) ส าหรับทั้ง 4 กรณี เมื่อค านวณ
ออกมาแล้วจะให้ค่ามุม  และ   ที่จะน ามาใช้ปรับแก้ไม่เกิน ±1° ส าหรับเวลาที่ 0t  เป็นช่วงที่
เริ่มน าวิถี คือ ขณะที่ Motor burnout และจากการที่ก าหนดให้มีจ านวน State = 209 time steps จึงท า
ให้สิ้นสุดการน าวิถีณ.ต าแหน่ง Apogee ที่เวลา 5.42t วินาที (ส าหรับกรณีที่ 1 และ 2) และที่เวลา 

5.32t วินาที (ส าหรับกรณีที่ 3 และ 4) หลังจากสิ้นสุดการน าวิถีได้มีการก าหนดเงื่อนไขให้ 
0 SL CC ดังนั้นจึงท าให้ค่ามุม  และ   มีค่าเป็นศูนย์ด้วย 
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ภาพที่ 28   Aerodynamic control angle ส าหรบักรณีที่ 1 (  36.0 , 1 ) 
 

 
 

ภาพที่ 29 Aerodynamic control angle ส าหรับกรณีที่ 2 (  64.0 ,  75.0 ) 
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ภาพที่ 30  Aerodynamic control angle ส าหรับกรณีที่ 3 (  5.0 , 1 )  
 

 
 

ภาพที่ 31  Aerodynamic control angle ส าหรับกรณีที่ 4 (  5.0 ,  75.0 ) 
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จากภาพที่ 32 เป็นกราฟแสดง Nominal trajectory, Controlled trajectory และ Uncontrolled 
trajectory ส าหรับกรณีที่ 1 
 

 
ภาพที่ 32  Point-mass trajectory ส าหรับกรณีที่ 1 (  36.0 , 1 ) 
 

จากภาพที่ 33 เป็นกราฟแสดง Nominal trajectory และ Controlled trajectory ส าหรับกรณี
ท่ี 2 

 

 
 

ภาพที่ 33  Point-mass trajectory ส าหรับกรณีที่ 2 (  64.0 ,  75.0 ) 
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จากภาพที่ 34 เป็นกราฟแสดง Nominal trajectory, Controlled trajectory และ Uncontrolled 
trajectory ส าหรับกรณีที่ 3  

 

 

 
ภาพที่ 34   Point-mass trajectory ส าหรับกรณีที่ 3 (  5.0 , 1 )  
 

จากภาพที่ 35 เป็นกราฟแสดง Nominal trajectory และ Controlled trajectory ส าหรับกรณี
ท่ี 4 

 
 

ภาพที่ 35  Point-mass trajectory ส าหรับกรณีที่ 4 (  5.0 ,  75.0 ) 
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จากการค านวณและ Simulate เมื่อก าหนด Launch offsets จากทั้ง 4 กรณี ด้วยโปรแกรม 
MATHEMATICA ในการทดสอบความถูกต้องของระเบียบวิธี Dynamic Programming ซึ่ง
แสดงผลดังกราฟข้างต้น และเมื่อท าการเปรียบเทียบพารามิเตอร์ cc yx , และ cz ท่ีสภาวะ Nominal 
trajectory at burnout state, Nominal trajectory at target state และ Controlled trajectory at target 
state แสดงผลในตารางท่ี 5, 6, 7 และ 8 ดังนี้ 
 
ตารางที่ 5  Trajectory at burnout state และ target state ส าหรับกรณีที ่1 (  36.0 , 1 ) 
 

Variable Nominal trajectory at 
burnout state 

Nominal trajectory at 
target state 

Controlled trajectory 
at target state 

)( ftxc  0 98,270 98,277 
)( ftyc  0 0 0 
)( ftzc  7,390 0 0 

 
ตารางที่ 6  Trajectory at burnout state และ target state ส าหรับกรณีที ่2 

(  64.0 ,  75.0 ) 
 

Variable Nominal trajectory at 
burnout state 

Nominal trajectory at 
target state 

Controlled trajectory 
at target state 

)( ftxc  0 98,270 98,275 
)( ftyc  0 0 0 
)( ftzc  7,390 0 0 

 
ตารางที่ 7  Trajectory at burnout state และ target state ส าหรับกรณีที ่3 (  5.0 , 1 ) 
 

Variable Nominal trajectory at 
burnout state 

Nominal trajectory at 
target state 

Controlled trajectory 
at target state 

)( ftxc  0 92,952 92,952.4 
)( ftyc  0 0 0 
)( ftzc  7,390 0 0 
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ตารางที่ 8  Trajectory at burnout state และ target state ส าหรับกรณีที่ 4 (  5.0 ,  75.0 ) 
 

Variable Nominal trajectory at 
burnout state 

Nominal trajectory at 
target state 

Controlled trajectory 
at target state 

)( ftxc  0 92,952 92,953.2 
)( ftyc  0 0 0 
)( ftzc  7,390 0 0 

 
วิจารณ ์

 
จากการทดสอบความถูกต้องของระเบียบวิธี Dynamic Programming เพื่อใช้ในการน าวิถี

ให้กับจรวด MLRS ซึ่งได้ทดลองท าการเปลี่ยนค่า Launch offsets ดังรายละเอียดข้างต้น ได้ผลการ
ทดสอบด้วยแบบจ าลอง Boundary condition ของจรวด MLRS ท่ี 1 และ 2 ได้แสดงไว้ดังตารางที่ 5, 
6, 7 และ 8 โดยมีสาระส าคัญดังต่อไปนี้ 

 
ความสัมพันธ์ระหว่างการปรับแก้ Aerodynamic control angle เมื่อก าหนด Launch offsets ต่างๆ 

 
ในการก าหนด Launch offsets (  , ) ที่ใช้เป็นกรณีศึกษาด้วยเครื่องหมาย (+) หรือ (-) จะ

มีผลต่อทิศทางขณะเริ่มต้นปรับแก้มุม Angle of attack )( และ Angle of sideslip )(  ดังเช่นกรณี
ที่ 1 และ 3 Launch offsets ท ามุมมากกว่า Nominal trajectory หรือมีเครื่องหมาย (+) ดังนั้นในขณะ
เริ่มต้นปรับแก้ทิศทางจะเป็นไปในทางตรงกันข้าม คือ ,  จะมีทิศทางไปทางเครื่องหมาย (-) 
ส่วนในกรณีที่ 2 และ 4 มีทิศทางขณะเริ่มต้นปรับแก้มุม ,  ตรงกันข้ามกับกรณีที่ 1 และ 3 
เนื่องจากค่า Launch offsets ท ามุมน้อยกว่า Nominal trajectory หรือมีเครื่องหมาย (-) 

 
ในการควบคุม Trajectory ของจรวด MLRS ส าหรับช่วงที่มีการน าวิถีเป็นแบบ Real time 

และเนื่องจากทุกจุดบนเส้นกราฟเป็นจุด Optimum จึงส่งผลให้กราฟของ Aerodynamic control 
angle มีการเปลี่ยนแปลงค่อนข้างมาก ดังนั้นการปรับแก้มุม ,  ที่ช่วงเวลาใดๆขณะที่น าวิถี อาจ
มีการปรับเกินกว่า Nominal trajectory ดังเช่นภาพที่ 28 และ 29 แต่เมื่อถึงเวลาสิ้นสุดการน าวิถี
ระเบียบวิธีการ Dynamic Programming จะสามารถปรับค่ามุมกลับมายัง Trajectory ที่ท าให้จรวด 
MLRS ตกสู่เป้าหมายได้ 
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ในสภาพความเป็นจริง จรวด MLRS ที่มีการใช้งานในสนามรบซึ่งอาจได้รับผลกระทบ
เนื่องจากลมขณะที่ก าลังอยู่ในช่วงน าวิถี เช่น Head wind ซึ่งท าให้เกิดความผิดพลาดที่ Downrange 
เช่นเดียวกันกับ Cross wind ซึ่งท าให้เกิดความผิดพลาดที่ Crossrange ดังนั้นควรที่จะปรับปรุง
ระเบียบวิธีการในการน าวิถีให้ครอบคลุมผลเนื่องจากลมซึ่งจะท าให้การยิงจรวดมีความถูกต้องและ
แม่นย าขึ้น และหากปรับปรุงหรือลดสัญญาณรบกวนจากฝ่ายตรงข้ามได้ ก็จะสามารถเพิ่มระยะเวลา
การน าวิถีได้นานขึ้น ซึ่งจะเป็นการเพิ่มความถูกต้องและแม่นย าในการยิงจรวด MLRS ได้เช่นกัน 
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สรุปและข้อเสนอแนะ 
 

 สรุป 

 

เริ่มจากที่มาของปัญหา MLRS ท่ีมีใช้อยู่ในประเทศไทยเป็นแบบไม่มีระบบน าวีถีจรวด จึง
ต้องการหาระเบียบวิธีการที่สามารถน ามาปรับใช้ในการน าวิถีให้กับจรวดที่มีอยู่แล้วให้สามารถน า
วิถีได้ซึ่งเป็นการลดค่าใช้จ่ายด้านการทหาร ผู้วิจัยจึงได้ท าการศึกษาปัญหาการน าวิถีของ MLRS ซึ่ง
เป็นส่วนหนึ่งของปัญหาการหาค่าที่เหมาะสมที่สุดแบบก าหนดเงื่อนไขบังคับ โดยก าหนดขอบเขต
งานวิจัยให้สามารถทราบพิกัดต าแหน่งจรวดด้วย GPS ส าหรับช่วงเวลาที่ท าการน าวิถีเริ่มต้นตั้งแต่
เชื้อเพลิงในจรวดเผาไหม้หมดจนถึงเวลาที่จรวดอยู่ต าแหน่งสูงสุด โดยพิจารณาให้ Launch offsets 
เป็นพารามิเตอร์หลักที่ท าให้จรวดยิงไม่ตรงเป้าหมาย ในส่วนของขั้นตอนการท างานวิจัยเริ่มจาก
การศึกษาในส่วนของ Physical model เพื่อหาสมการการเคลื่อนที่ของจรวดแบบ Point mass และ
เปลี่ยนให้อยู่ในรูปปัญหาการน าวิถีที่เป็นสมการแบบ Discrete time หลังจากนั้นจึงน าระเบียบ
วิธีการ Dynamic Programming มาใช้แก้ปัญหาการน าวิถีให้กับ MLRS ข้อสังเกตอย่างหนึ่งของ
ระเบียบวิธีการ Dynamic Programming คือปัญหาที่จะน ามาปรับใช้ส่วนใหญ่จัดเป็นกรณีปัญหา
เฉพาะที่ไม่สามารถหาสมการที่แน่นอน โดยต้องเริ่มต้นศึกษา Physical model และท าตามขั้นตอน
วิธีการในการแก้ปัญหาใหม่ทุกครั้งซ่ึงเป็นส่วนที่ยุ่งยากที่สุดในการท างานวิจัย  

 
จากการที่มีการค านวณ Feedback gains ไว้ล่วงหน้าก่อนการยิงจรวดจึงท าให้สามารถหาค่า 

Angle of attack ( ) และ Angle of sideslip (  ) ที่ต้องใช้ปรับแก้ Trajectory ของจรวดได้แบบ 
Real time ซึ่งเหมาะในการน าไปใช้งานจริง และสามารถหา Optimal return จากต าแหน่งใดๆที่อยู่
ในช่วงเวลาที่น าวิถีได้  

 
ในขั้นตอนสุดท้ายเป็นการทดสอบความถูกต้องของระเบียบวิธี Dynamic Programming 

พบว่า Feedback gains ท่ีค านวณได้จะมีความถูกต้องในกรณีท่ีก าหนดให้ Launch offsets มีค่าน้อย
กว่า ±1° แต่ทั้งนี้ต้องขึ้นอยู่กับความถูกต้องของแบบจ าลองของ MLRS ที่ใช้ ความถูกต้องของ
เครื่องมือวัด และความผิดพลาดของการปรับแก้ค่า Angle of attack และ Angle of side slip จาก 
Internal hardware actuator ด้วย 
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 ข้อเสนอแนะ 

 

ในงานวิจัยนี้ได้ก าหนดให้น าวิถีจรวด MLRS ในช่วงที่เชื้อเพลิงถูกเผาไหม้หมดแล้ว ซึ่งท า
ให้ไม่มีผลจากอัตราเร่งของดินขับจรวด ส าหรับกรณีอื่นที่น่าสนใจคือการน าวิถีในช่วงที่เชื้อเพลิงยัง
เผาไหม้ไม่หมดหรือเป็นช่วงที่มีการเปลี่ยนแปลงของน้ าหนักจรวด ซึ่งสามารถน าไปใช้ในการน า
วิถีให้กับจรวดแบบ Tactical missile เกือบทุกประเภท เช่น จรวดแบบพื้นสู่อากาศ หรือ แบบอากาศ
สู่อากาศ เป็นต้น ดังนั้นสิ่งที่ต้องท าการศึกษาเพิ่มเติมคือ ปัญหาการน าวิถีส าหรับช่วงที่มีแรงขับดัน 
จากเชื้อเพลิง 
 

เพื่อให้เป็นการเชื่อมโยงกับระเบียบวิธีการ Dynamic Programming ท่ีใช้ในการน าวิถีให้กับ
จรวด MLRS จึงควรศึกษาเพิ่มเติมในส่วนของ Hardware actuator เพื่อช่วยให้ Trajectory path 
planning ที่ได้มีความสมบูรณ์มากขึ้น อาทิเช่น Moving Mass Trim Controller, Thrust vector 
control หรือ Aerodynamic control surface แบบ Actuated canard เป็นต้น รวมทั้งต้องท าการศึกษา 
สมการในส่วนของ Kinetic energy หรือ Force ท่ีเข้ามาเกี่ยวข้องเพื่อใช้ค านวณค่าที่ต้องปรับแก้ใน  
Hardware actuator ให้เป็นไปตาม Trajectory ท่ีต้องการ 
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ภาคผนวก 
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ภาคผนวก ก  
ค าอธิบายหน่วยมวลของจรวด MLRS 
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ค าอธิบายหน่วยมวลของจรวด MLRS 
 

Slug เป็นหน่วยของมวลแบบอังกฤษ Joseph and Charles (2006) ให้นิยามไว้ว่า เมื่อมี
แรงขนาด 1 pound-force (lbs) มากระท าจะท าให้มวลขนาด 1 slug นัน้มีความเร่ง 2sec/1 ft  
ตารางผนวกที ่ก1  เปรียบเทียบหน่วยมวล slug กับหน่วยมวลอ่ืนๆ 
 
ตารางผนวกท่ี ก1  การเปรยีบเทียบหน่วยมวล 
 
ระบบ FPS 

Engineering 
FPS 
Gravitational 

FPS Absolute Metric 

แรง ( F ) amF .  gawF /.  amF .  amF .  
น้ าหนัก ( w ) mgw  mw  mgw  mgw  
หน่วย     
ความเร่ง ( a ) 2sec/ft  2sec/ft  2sec/ft  2sec/m  
มวล (m ) slug pound-mass pound Kilogram 
แรง ( F ) pound pound-force pound newton 

 
ที่มา: Joseph and Charles (2006) 
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ภาคผนวก ข  
ข้อมูลคุณลักษณะทางอากาศพลศาสตรแ์ละสภาพอากาศมาตรฐาน 
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ข้อมูลคุณลักษณะทางอากาศพลศาสตรแ์ละสภาพอากาศมาตรฐาน 
 
ข้อมูลจากการแบ่งสเกลกราฟแสดงความสัมพันธ์ของค่าสัมประสิทธิ์  

ODC , 
LC และ 

Dk  ที่ขึ้นอยู่กับค่า Mach number จากภาพที่ 26 เพื่อใช้ในระเบียบวิธีการ Dynamic Programming 
 

ตารางผนวกท่ี ข1  ข้อมูลคุณลักษณะทางอากาศพลศาสตร์ที่ได้จากการแบ่งสเกลกราฟ 
 

Mach No. 
LC  

0DC (per°) 
Dk  

1.00 0.180 0.450 0.095 
1.05 0.200 0.540 0.085 
1.10 0.200 0.540 0.085 
1.20 0.200 0.540 0.085 
1.30 0200 0535 0085 
1.40 0.195 0.530 0.085 
1.50 0.190 0.520 0.085 
1.60 0.185 0.515 0.090 
1.70 0.180 0.510 0.095 
1.80 0.175 0.500 0.100 
1.90 0.170 0.490 0.105 
2.00 0.168 0.480 0.110 
2.10 0.163 0.470 0.115 
2.20 0.162 0.460 0.120 
2.30 0.160 0450 0125 
2.40 0.155 0.440 0.130 
2.50 0.150 0.425 0.135 
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ข้อมูลสภาพอากาศมาตรฐาน NRLMSISE ในส่วนของความหนาแนน่ของอากาศ )( ท่ี
ระดับความสูงต่างๆ 
 

 

 
ภาพผนวกที่ ข1  แบบจ าลองสภาพอากาศมาตรฐาน NRLMSISE 
 
ที่มา: United States Naval Research Laboratory (2007) 
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ภาคผนวก ค  
State Transition Matrices 
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การหา State Transition Matrices 
 

ในการแก้ปัญหาสมการ (15) หรือ ),),(),(()( ttutxftx 
11)( xtx  และสมการของ 

State ที่อยู่ติดกันดังสมการ (36) หรือ    kkkkk uBxAx 
~~

1  ด้วยการก าหนดตัวแปร 
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จาก Partial derivative ข้างต้น เพื่อน ามาใชห้า Nominal Trajectory ดังที่กล่าวมาก่อนหน้า 
วิธีการ Fixed-step, 4th order Runge-kutta จะน ามาใชใ้นการ numerical integrate สมการ (15) โดยมี
วิธีการค านวณดังนี ้
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จากนั้นใช้ chain rule ในการ differentiation จะได้ 
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เมื่อ I = identity matrix และ 
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ประวัติการศึกษา และการท างาน 

 
ชื่อ –นามสกุล รัชนี  ยืนยาว 
วัน เดือน ปี ที่เกิด 8 พฤศจิกายน 2515 
สถานที่เกิด  กรุงเทพมหานคร 
ประวัติการศึกษา วิศวกรรมศาสตรบัณฑิต 

สถาบันเทคโนโลยีพระจอมเกล้าเจ้าคุณทหารลาดกระบัง 
ต าแหน่งหน้าที่การงานปัจจุบัน วิศวกรอากาศยาน หน่วยงานสอบเทียบเครื่องมือวัด

ส าหรับการซ่อมบ ารงุอากาศยาน 
สถานที่ท างานปัจจุบัน ฝ่ายช่าง (ดอนเมือง) บริษัทการบินไทย (จ ากัด) มหาชน 
ผลงานดีเด่นและรางวัลทางวิชาการ  - 
ทุนการศึกษาที่ได้รับ - 

 


