
บทที่ 2 ทฤษฎีและงานวจิัยที่เกีย่วข้อง 
 

ในบทน้ีจะกล่าวถึงความรู้เบ้ืองตน้เก่ียวกบัเฮลิคอปเตอร์ การบินเม่ือเกิดแรงภายนอกมากระท ากบั
ใบพดัของเฮลิคอปเตอร์ สมการจลศาสตร์ของเฮลิคอปเตอร์ การควบคุมแบบป้อนกลบั และ
ผลงานวจิยัในอดีตท่ีเก่ียวขอ้ง  

2.1  ความรู้เบือ้งต้นเกีย่วกบัเฮลคิอปเตอร์ [5] 

โดยทัว่ไปเฮลิคอปเตอร์สร้างแรงยกในการบินดว้ย ชุดใบพดัหลกั (Main rotor) ส่วนชุดใบพดัหาง 
(Tail rotor) ใชใ้นการหกัลา้งโมเมนตจ์ากชุดใบพดัหลกั ในหวัขอ้น้ีจะอธิบายถึงกลไกท่ีใชค้วบคุม
การเอียงตวัและทิศทางของเฮลิคอปเตอร์  ดงัรูปท่ี  2.1 

2.1.1 กลไกควบคุมการเอยีงตัวและทศิทาง  

 

รูปที ่2.1 แสดงระบบการบงัคบัพื้นฐานของใบพดัหลกั [5] 

อุปกรณ์ท่ีใชใ้นการควบคุมการบินของเฮลิคอปเตอร์ขนาดเล็กนั้นจะมีองคป์ระกอบคลา้ยกบัอุปกรณ์

หลกัในการควบคุมการบินของเฮลิคอปเตอร์ โดยมีการควบคุมสองชนิดดงัน้ี 

1. Collective pitch control และ Cyclic stick control 

2. Tail rotor control หรือ Anti-torque pedals 
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1. Collective pitch control และ Cyclic stick control 

การควบคุม Collective pitch และ Cyclic pitch เป็นการควบคุมใบพดัหลกัของเฮลิคอปเตอร์ โดยมี
กา้น (Link) ท่ีเช่ือมต่อระหวา่งโคนใบพดัแต่ละใบ  ซ่ึงเป็นกลไกก าหนดมุมบิดใบพดัข้ึนลง (pitch) 
เพื่อควบคุมแรงยกและระนาบการหมุนของใบพดั โดยใบพดัหลกัจะหมุนรอบแกนแนวตั้งอยา่งเป็น
อิสระกบั Swash-Plate การควบคุม Collective pitch จะมีลกัษณะของการควบคุมคือ ใชก้า้นยกตวั 
Swash-Plate ข้ึนในระดบัท่ีเท่ากนัทั้งระนาบท าใหใ้บพดัหลกัมีมุมปะทะ (Angle of attack) ท่ีเพิ่มข้ึน
หรือลดลงเท่ากนัทุกใบพดัส่งผลใหแ้รงยกเปล่ียนแปลงอยา่งสมมาตรกนั เฮลิคอปเตอร์จึงจะลอยตวั
สูงข้ึนหรือต ่าลงโดยไม่เกิดการเอียงตวันอกจากน้ีในขณะท่ีเกิดการเปล่ียนแปลงแรงยกจะส่งผลต่อ
ความเร็วรอบของใบพดั ท าใหต้อ้งปรับความเร็วรอบของใบพดัหลกัใหส้ัมพนัธ์กนั 

 

 

รูปที ่2.2 แสดง Swash-Plate of Collective pitch and Cyclic stick control ของใบพดัหลกั [5] 

ส่วนการควบคุม Cyclic pitch เป็นการใชก้า้นเช่ือมต่อท าใหร้ะนาบของ Swash-Plate เอียง ซ่ึงจะท าให้

ใบพดัดา้นหน่ึงบิดเพิ่มมุมปะทะในขณะท่ีใบพดัอีกดา้นหน่ึงบิดลดมุมปะทะ แรงยกแต่ละดา้นจึงไม่

เท่ากนัท าใหเ้กิดโมเมนตข้ึ์นท่ีจุดหมุนของใบพดัตามการเอียงของ Swash-Plate 

2. Tail Rotor Control or Anti - Torque Pedals 
จากกฎของนิวตันเก่ียวกับแรงกริยาและแรงปฏิกิริยา เม่ือใบพัดหลักหมุนเพื่อสร้างแรงยกกับ

เฮลิคอปเตอร์  การหมุนของใบพดัหลกันั้นจะท าให้เกิดโมเมนต ์ซ่ึงมีผลท าให้ล าตวัของเฮลิคอปเตอร์

หมุนไปในทิศทางตรงขา้มกบัทิศทางการหมุนของใบพดัหลกั ดงันั้นจ าเป็นตอ้งมีการสร้างโมเมนตท่ี์

หกัลา้งพอดีกนักบัโมเมนตจ์ากใบพดัหลกั  จึงจะสามารถควบคุมเฮลิคอปเตอร์ไม่ใหห้มุนได ้ จึงมีการ

ติดตั้งใบพดัอนัเล็กท่ีสามารถปรับมุมปะทะไดใ้นแนวตั้งไวท่ี้หาง  เพื่อท่ีจะท าหน้าท่ีสร้างโมเมนต์
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ไม่ให้ล าตวัของเฮลิคอปเตอร์หมุนเน่ืองจากใบพดัหลกัดงัท่ีกล่าวมา  นอกจากน้ีใบพดัขนาดเล็กท่ีหาง

ยงัใชใ้นการหนัทิศทางของเฮลิคอปเตอร์อีกดว้ย 

 

 

 

 

 

 

 

 

รูปที ่2.3 แสดงการใชใ้บพดัหางสร้างแรงบิดตา้นโมเมนต ์ท่ีเกิดจากการหมุนของใบพดัหลกั 

2.1.2 ผลกระทบจากลมปะทะทีใ่บพดั 

แรงยกของใบพดัแต่ละใบในชุดใบพดัหลกัของเฮลิคอปเตอร์สามารถพิจารณาไดด้งัรูปท่ี 2.4 และ

เขียนแสดงไดด้ว้ยสัมประสิทธ์ิแรงยกดงัสมการ (2.1) 

   pLL AVCF 2

2

1
       (2.1) 

 โดยท่ี LF  : แรงยกของใบพดัแต่ละใบในชุดใบพดัหลกั (N) 

  LC  : สัมประสิทธ์ิแรงยกของใบพดั 

    : ความหนาแน่นของอากาศ (kg/m3) 

  V  : ความเร็วลพัธ์ของอากาศท่ีปะทะใบพดั (m/s) 

  pA  : พื้นท่ีของใบพดั (m2) 

 

 

Rotor blade rotation 
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Tail rotor thrust to 

 

 

 

Compensate for Torque 
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รูปที ่2.4 แสดงการพิจารณาแรงยกของใบพดัแต่ละใบ 

ขณะท่ีชุดใบพดัหมุนดว้ยความเร็วเชิงมุมค่าหน่ึงจะท าใหแ้ต่ละต าแหน่งของใบพดัปะทะกบัอากาศ

ดว้ยความเร็วเชิงเส้นท่ีแตกต่างกนั เม่ือพิจารณาเป็นความเร็วสัมพทัธ์ของอากาศท่ีเขา้มาปะทะกบั

ใบพดัจะมีการกระจายความเร็วในแนวรัศมีของชุดใบพดัดงัรูปท่ี 2.5 

R

angular velocity

 RVtip 

 

relative air velocity

 RVtip 

relative air velocity

x axis

y axis

 

รูปที ่2.5 แสดงความเร็วสัมพทัธ์ของอากาศท่ีปะทะกบัใบพดั 

เม่ือมีลมจากภายนอกเขา้มาปะทะกบัเฮลิคอปเตอร์ ตวัอย่างเช่น ลมปะทะท่ีมีความเร็วคงท่ีจากทาง

ด้านหน้าดังรูปท่ี  2.6 จะท าให้ความเร็วสัมพัทธ์ของอากาศท่ีปะทะกับใบพัดแต่ละต าแหน่ง

เปล่ียนแปลงไป โดยช่วงท่ีใบพดัหมุนเขา้หาลมจะมีความเร็วสัมพทัธ์ของอากาศท่ีปะทะกบัใบพดั

สูงข้ึน และช่วงท่ีใบพดัหมุนออกจากลมจะมีความเร็วสัมพทัธ์ของอากาศท่ีปะทะกับใบพดัต ่าลง 

ดงันั้นการกระจายของความเร็วสัมพทัธ์ของอากาศท่ีปะทะกบัใบพดัจะไม่สมมาตรกนัในแนวแกน



c = chord 

 

 

 

area = bc 

 

 

 

b = span 
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กลางของระนาบการหมุนของใบพดั ท าให้แรงยกไม่สมมาตรกันด้วย เป็นผลให้เกิดโมเมนต์ข้ึน 

ส าหรับกรณีดงัรูปท่ี 2.6 น้ีจะเกิดโมเมนตร์อบแกน x ของเฮลิคอปเตอร์  

 

รูปที ่2.6 แสดงความเร็วสัมพทัธ์ของอากาศท่ีปะทะกบัใบพดัเม่ือมีลมจากภายนอก 

2.2 หลกัการบนิเคลือ่นที่ของเฮลคิอปเตอร์ [5] 

จากการท่ีใบพดัหลกัสร้างแรงยก แรงยกจะตั้งฉากกบัแนวระนาบของใบพดั ถา้ระนาบของใบพดัหลกั
เอียงไปจากแนวระนาบ  จะแยกส่วนประกอบของแรงไดอ้อกเป็นสองแรง (Life – Thrust Forces) นั้น
คือแรงในแนวนอนแรงขบัดนั (Thrust) และแรงในแนวตั้งคือแรงยก (Lift) จุดมุ่งหมายของ Cyclic 
stick control   คือ การเอียงระนาบของใบพดัหลักไปตามทิศทางท่ีต้องการ แนวแรงขับดันจะดึง
เฮลิคอปเตอร์ไปในทิศทางท่ีใบพดัเอียงไป Cyclic stick control จะเป็นตวัควบคุมลกัษณะท่าทางของ
การบินรวมถึงความเร็วของเฮลิคอปเตอร์ดว้ย 
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รูปที ่2.7 การเอียงของใบพดัหลกั ท าใหเ้ฮลิคอปเตอร์เคล่ือนท่ีไปในทิศทางท่ีตอ้งการ 

 

2.2.1 หลกัการบินอยู่กบัที่ของเฮลคิอปเตอร์ 

การฮอพเวอร์ร่ิงหรือการบินอยูก่บัท่ี  คือการบินโดยความเร็วในแนวระนาบและแนวด่ิงเป็นศูนย ์โดย
มีหลกัการคือใบพดัหลกัจะหมุนและเปิดมุมปะทะเพื่อสร้างแรงยก เม่ือแรงยกมีค่าเท่ากบัน ้ าหนกัของ
ตวัเฮลิคอปเตอร์แลว้  ตวัเฮลิคอปเตอร์ก็จะสามารถลอยน่ิงอยูก่ลางอากาศได ้ 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

รูปที ่2.8 แรงท่ีใบพดัหลกัสร้างแรงยก เท่ากบัน ้าหนกัของตวัเฮลิคอปเตอร์ 

แต่ความจริงนั้น  เม่ือใบพดัหลกัหมุนยอ่มเกิดแรงต่าง ๆ มากระท ามากมายทั้งจากแรงท่ีเกิดจากใบพดั
หลกัเองและแรงจากภายนอก  ดงันั้นการท่ีเราจะท าให้เฮลิคอปเตอร์สามารถรักษาสมดุลอยูก่บัท่ีโดย
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ไม่เอียงไปมาได้  ก็ด้วยการควบคุมมุมของใบพดัหลักให้สร้างแรงหักล้างกับแรงท่ีกระท าอยู่ ซ่ึง
ในขณะท่ีใบพดัหลกัหมุนจะมีลมวนอยูร่อบๆ ปลายใบพดัหลกั เรียกวา่ Rotor Tip Vortex  

 

2.3  สมการจลศาสตร์ของเฮลคิอปเตอร์ [6] 

2.3.1  การตั้งแกนและตัวแปรต่าง ๆ ส าหรับเฮลคิอปเตอร์ 

ในงานวิจยัน้ีจะใชก้ารตั้งแกนในระบบพิกดัคาร์ทีเซียนใน 3 มิติ  ซ่ึงจะประกอบไปดว้ยแกน x ,y และ 
z ทิศทางของแกนทั้ง 3 นั้นตอ้งตั้งฉากกนั และเป็นไปตามทิศทางของกฎมือขวา  โดยจะตั้งจุดเร่ิมตน้
แกนอยู่ท่ีจุดศูนยก์ลางมวลของเฮลิคอปเตอร์ (Center of Gravity: CG) โดยตั้งแกน x ทิศช้ีตามแนว
ล าตวัไปทางดา้นหน้าของเฮลิคอปเตอร์ แกน y ตั้งฉากกบัแกน x ทิศช้ีไปทางขวาของเฮลิคอปเตอร์ 
และแกน z ตั้งฉากกบัระนาบ xy ทิศช้ีลงดา้นล่าง ในการศึกษาเร่ืองเฮลิคอปเตอร์ส่ิงส าคญัคือตอ้งท า
ความเขา้ใจคือเร่ืองการตั้งแกน  และตวัแปรต่างๆ ท่ีใช ้ดงัแสดงในรูปท่ี 2.9 
 

 

 

 

 

 

 
 

 

รูปที ่2.9  แกนและตวัแปรต่างๆ ของเฮลิคอปเตอร์ 

โดยท่ี   CG     คือ จุดศูนยก์ลางมวล (Center of Gravity: CG) 
 x, y, z     คือ แกน x, y, z  ของเฮลิคอปเตอร์ 
 L, M, N    คือ โมเมนตร์อบแกน x, y, z (N.m) 
 p, q, r    คือ ความเร็วเชิงมุมของเฮลิคอปเตอร์  รอบแกน  x, y, z   (rad/s)  
 X, Y, Z    คือ แรงตามแนวแกน x, y, z (N) 
 u, v, w    คือ ความเร็วของเฮลิคอปเตอร์ ตามแนวแกน x, y, z (m/s) 

      CG 

 L, p X, u 

N, r 

M, q 
x 

Z, w 
z 

Y, v 
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2.3.2 การหมุนแบบมุมของออยเลอร์ (Euler angles)  

ในรูปท่ี 2.10 แสดงความสัมพันธ์ระหว่างมุมเอียงตัวต่างๆของเฮลิคอปเตอร์ โดยพิจารณาตาม
กระบวนการหมุนแกนยึดอา้งอิง (Fixed Frame) ไปยงัแกนล าตวั (Body Frame) และสามารถอธิบาย
จากการหมุนรอบแกน 3 แกน โดยใชก้ระบวนการหมุนจาก a-Frame ไปยงั d-Frame ตามล าดบัดงัน้ี  

การหมุนคร้ังท่ี 1 มุมยอว ์(Yaw  )   หมุนรอบแกน z ท่ีเคล่ือนท่ี หรือแกน z0 
การหมุนคร้ังท่ี 2 มุมพิทช์ (Pitch  )  หมุนรอบแกน y ท่ีเคล่ือนท่ี หรือแกน y1 
การหมุนคร้ังท่ี 3 มุมโรล (Roll  )     หมุนรอบแกน x ท่ีเคล่ือนท่ี หรือแกน x2 

 
 

                                                     

รูปที ่2.10 ความสัมพนัธ์ระหวา่งความเร็วเชิงมุมและมุมเอียงในแกนล าตวัของเฮลิคอปเตอร์ 

เม่ือหมุนแกนตามล าดบัดงัรูปท่ี 2.11-2.13 แลว้จะไดก้ารแปลงเมตริกซ์ (Transformation matrix: T) 
ระหวา่งกรอบอา้งอิงในรูปของมุมของออยเลอร์ดงัสมการท่ี (2.2) - (2.4)  
 

                                                       or                                                  (2.2) 
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รูปที ่2.11 ระนาบ a - Frame และการหมุนมุมยอว ์(Yaw  )  
                                              โดยแกน z0 พุง่ออกจากกระดาษ 

 

                           or                                                   (2.3) 
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รูปที ่2.12 ระนาบ b - Frame และการหมุนมุมพิทช์ (Pitch  )  
                                                 โดยแกน y1 พุง่ออกจากกระดาษ 

               

                              or                                                     (2.4) 
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รูปที ่2.13 ระนาบ c - Frame และการหมุนมุมโรล (Roll  )  
                                                  โดยแกน x2 พุง่ออกจากกระดาษ 
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E(s) 

เพราะฉะนั้นสามารถสร้างองคป์ระกอบกบัจุดเร่ิมตน้การหมุนของระบบแกนล าตวัท่ีสัมพนัธ์กนัได้
ดงัน้ี 

                                                                         (2.5) 

แสดงเป็น Transformation matrix ดงัสมการท่ี (2.6) 

                    
                                                                                                                                                      (2.6) 

 

2.4  หลกัการควบคุมแบบป้อนกลบั (Principles Feedback Control System) [7] 

การควบคุมแบบป้อนกลับ (Feedback Controller) หรือการควบคุมแบบวงปิด (Closed-Loop) การ
ควบคุมแบบอตัโนมติัน้ีจะท าการเปรียบเทียบสัญญาณท่ีวดัไดจ้ริงจากระบบดว้ยเซ็นเซอร์ (Sensor) 
แลว้น ามาเปรียบเทียบค่าท่ีตอ้งการพิจารณาการเปล่ียนแปลงท่ีเกิดข้ึน     เพื่อสร้างสัญญาณควบคุมท่ี
สามารถลดความผิดพลาดท่ีเกิดข้ึนให้มีค่าเป็นศูนยห์รือมีค่าน้อยท่ีสุด โดยงานวิจยัน้ีพิจารณาตวั
ควบคุมท่ีใช้กนัอยา่งแพร่หลายคือ PID Controller มาใช้กบัระบบท่ีท าการวิจยั ซ่ึงเลือกใชต้วัควบคุม
แบบ PD มาควบคุม ทั้งน้ีตวัควบคุมตอ้งยงัคงท่ีจะรักษาคุณสมบติัต่างๆท่ีตอ้งการได้อย่างครบถว้น 
โดยสามารถแบ่งระบบควบคุมไดด้งัน้ี 

2.4.1 การควบคุมแบบสัดส่วน (Proportional Control, P-Control)  

การควบคุมระบบแบบป้อนกลบัโดยใชต้วัควบคุมแบบสัดส่วนนั้น สัญญาณควบคุม U(s) 

จะเป็นสัดส่วนโดยตรงกบัค่าสัญญาณความผิดพลาด E(s) ท่ีเกิดจากผลต่างระหวา่งค่าสัญญาณอา้งอิง 
กบัสัญญาณเอาตพ์ุตของระบบท่ีท าการควบคุมนั้นดงัแสดงในแผนภาพบล็อกขา้งล่างน้ี 

 
                                                                                  pK  
 

รูปที ่2.14 สัญญาณอินพุต-เอาตข์องการควบคุมเชิงสัดส่วน 

ความสัมพนัธ์ระหวา่งเอาตพ์ุตจากตวัควบคุมและสัญญาณผิดพลาดท่ีส่งเขา้ไปในระบบสามารถเขียน
ไดด้งัน้ี 
                                             )()( teKtu p                                                                       (2.7) 
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R(s) 

+ 

U(s) C(s) E(s) - 

E(s) 

p
K

s

K
i

                เม่ือ       )(tu   คือ อินพุตท่ีป้อนใหก้บัระบบ 
                  )(te    คือ ค่าความคลาดเคล่ือนท่ีเกิดข้ึน 

                   pK     คือ อตัราขยายท่ีก าหนดการท างานของเอาตพ์ุตใหเ้ป็นสัดส่วนกบัค่า  
                                   ความคลาดเคล่ือนของระบบ 

ถา้เขียนอยูใ่นรูปแบบผลการแปลงลาปลาซ จะไดว้า่ 

                         pK
sE

sU


)(

)(                                              (2.8) 

ซ่ึงสามารถเขียนเป็นรูปบล็อกไดอะแกรมของการควบคุมไดด้งัรูปท่ี 2.15 

 

 

รูปที ่2.15 บล็อกไดอะแกรมของการควบคุมแบบ P-Control 

 เม่ือ       U(s)  คือ อินพุตท่ีป้อนใหก้บัระบบ 
  E(s)  คือ ค่าความคลาดเคล่ือนท่ีเกิดข้ึน )()( sCsR   
               R(s)  คือ ค่าอินพุตท่ีตอ้งการให้ระบบท างาน 
               C(s)  คือ ค่าเอา้พุตท่ีวดัไดจ้ากเซ็นเซอร์  

2.4.2 การควบคุมแบบอนิทกิรัล (Integral Control, I-Control) 

การควบคุมแบบอินทิกรัล (Integral Controller) มีรูปสมการดงัน้ี 

 
 

 

รูปที ่2.16  สัญญาณอินพุต-เอาตข์องการควบคุมแบบอินทิกรัล 

ความสัมพนัธ์ระหวา่งเอาตพ์ุตจากตวัควบคุมและสัญญาณผดิพลาดท่ีส่งเขา้ไปในระบบสามารถเขียน
ไดด้งัน้ี 

 

t

i dtteKtu
0

)()(                                                              (2.9) 
           
 
 

 เม่ือ   iK  คือ อตัราขยายท่ีก าหนดการท างานของเอาตพ์ุตให้อยูใ่นสภาวะอยูต่วัของระบบซ่ึงมีผลท า
ใหค้่าความคลาดเคล่ือนในสภาวะอยูต่วัมีค่าเป็นศูนย ์
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น าสมการ (2.9) มาแปลงรูปลาปาซ 

                    
s

K

sE

sU i
)(

)(         (2.10) 

น ามาเขียนเป็นรูปบล็อกไดอะแกรมของการควบคุมไดด้งัรูปท่ี 2.17 
 

 

 

รูปที ่2.17 บล็อกไดอะแกรมของการควบคุมแบบ I-Control 

2.4.3 การควบคุมแบบอนุพนัธ์ (Derivative Control, D-Control)   

การควบคุมแบบอนุพนัธ์ (Derivative Controller) มีรูปสมการดงัน้ี 

 
 
 

 

รูปที ่2.18 สัญญาณอินพุต-เอาตข์องการควบคุมแบบอนุพนัธ์ 

                                                       
dt

tde
TKtu dp)(                                                               (2.11) 

เม่ือ dT คือ ช่วงเวลาอนุพนัธ์ น าสมการ (2.11) มาแปลงรูปลาปาซ 

              sTK
sE

sU
dp

)(

)(                               (2.12) 

น ามาเขียนเป็นรูปบล็อกไดอะแกรมของการควบคุมไดด้งัรูปท่ี 2.19 
 

 

 

รูปที ่2.19 บล็อกไดอะแกรมของการควบคุมแบบ D-Control 
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 R(s) + 

 

U(s) C(s) E(s) 

- 

+ 

+ 

PD-Control 

ซ่ึงการควบคุมแบบอนุพันธ์ (Derivative Controller) มกัจะใช้ร่วมกับตวัควบคุมตัวอ่ืนเช่นการ
ควบคุมแบบสัดส่วนเป็นตน้ ทั้งน้ีเม่ือเราตอ้งการใชก้ารควบคุมแบบ P I และ D ตวัใดตวัหน่ึงหรือจบัคู่
รวมกนัเช่น การควบคุมแบบ PD (PD-Control) การควบคุมแบบ PI (PI-Control) และการควบคุมแบบ 
PID (PID-Control) ไดด้งัน้ี 

2.4.4  การควบคุมแบบสัดส่วนบวกกบัแบบอนุพนัธ์ (PD-Control)  

ตวัควบคุมแบบ PD นั้นใชเ้พื่อปรับปรุง การตอบสนองชัว่ครู่ของระบบใหดี้ข้ึนโดยลดการเกิดโอเวอร์
ชู๊ตของระบบ ขณะท่ีเสถียรภาพของระบบก็จะตอ้งดีดว้ยหรืออยูใ่นระดบัท่ียอมรับได ้

การควบคุมแบบสัดส่วนบวกกบัแบบอนุพนัธ์ (PD-Control) มีรูปสมการดงัน้ี 

                       
dt

de
KteKtu dp  )()(     (2.13) 

น าสมการ (2.13) มาแปลงรูปลาปาซ 

                                                     sKK
)s(E

)s(U
dp

                                                                (2.14) 

น ามาเขียนเป็นรูปบล็อกไดอะแกรมของการควบคุมไดด้งัรูปท่ี 2.20  

 
 
 

                                                                         pK  

 

รูปที ่2.20 บล็อกไดอะแกรมของการควบคุมแบบ PD-Control 
 
 

2.4.5  การควบคุมแบบสัดส่วนบวกกบัแบบอนิทกิรัล (PI-Control)  

ตวัควบคุมแบบ PI นั้นเป็นการน าคุณสมบติัท่ีดีของชุดควบคุมทั้งสองมาใช้ คือ มีการตอบสนองต่อ
การเปล่ียนแปลงของสัญญาณค่าผิดพลาด (Error signal) เร็วกว่าการชดเชยแบบอินทิกรัล แต่ช้ากว่า
การชดเชยแบบสัดส่วน และความเสถียรภาพท่ีสถานะอยูต่วั (Steady State) ของระบบอยู่ในระดบัท่ี
ยอมรับได ้

G(s) 

sK
d



 
 

16 
 

 

 R(s) + 

 

U(s) C(s) E(s) 
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PI-Control 

s

K
i

การควบคุมแบบสัดส่วนบวกกบัแบบอินทิกรัล (PI-Control) มีรูปสมการดงัน้ี 

dt)t(eK)t(eK)t(u
t

ip 
0

                                                  (2.15) 

น าสมการ (2.15) มาแปลงรูปลาปาซ 

                                               
s

K
K

)s(E

)s(U
i

p
                                                                        (2.16)                   

น ามาเขียนเป็นรูปบล็อกไดอะแกรมของการควบคุมไดด้งัรูปท่ี 2.21 
          
 
 
 

                                                                         pK  

 

รูปที ่2.21 บล็อกไดอะแกรมของการควบคุมแบบ PI-Control 

2.4.6  การควบคุมแบบสัดส่วนบวกอนิทิกรัลบวกอนุพนัธ์ (PID-Control)  

ตวัควบคุมแบบ PID นั้นเป็นการน าคุณสมบติัท่ีดีของทั้ง สามตวัท่ีกล่าวมาขา้งตน้มาปรับใชก้บัระบบ
ใหไ้ดก้ารตอบสนองท่ีเพียงพอต่อความตอ้งการ 
การควบคุมแบบสัดส่วนบวกอินทิกรัลบวกอนุพนัธ์ (PID-Control) มีรูปสมการดงัน้ี 

                                
dt

de
Kdt)t(eK)t(eK)t(u

d

t

ip
 

0

                                (2.17) 

 
น าสมการ (2.17) มาแปลงรูปลาปาซ 
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p
                                                                   (2.18) 

น ามาเขียนเป็นรูปบล็อกไดอะแกรมของการควบคุมไดด้งัรูปท่ี 2.22 
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รูปที ่2.22 บล็อกไดอะแกรมของการควบคุมแบบ PID-Control 

จากสมการการควบคุม จะเห็นได้ว่าค่าอินพุตท่ีป้อนให้ระบบ จะข้ึนอยู่กบัค่าเกน pK , iK และ dK  
ดงันั้นการออกแบบตวัควบคุมจ าเป็นท่ีจะตอ้งเลือกค่าอตัราขยายต่างๆของตวัควบคุมนั้น การเลือกค่า
อตัราขยายหรือการค านวณหาค่าอตัราขยายนั้นก็ข้ึนอยูก่บัคุณสมบติัเฉพาะของการตอบสนองในช่วง
ภาวะชัว่ครู่  
ดงันั้นการน าการควบคุมแบบต่างๆ และในการเลือกใช้ตวัควบคุมแบบใดนั้นหรือวา่จะจบัคู่กบัของ
การควบคุมเช่น PI, PD หรือ PID ในการใช้การวบคุมแบบไหนนั้ นระบบต้องยงัคงท่ีจะรักษา
คุณสมบติัท่ีตอ้งการได ้ 

2.4.7  ผลการตอบสนองในโดเมนเวลา (Time Response Specification) 

การตอบสนองในโดเมนเวลาของระบบควบคุมเป็นส่ิงพึงประสงค์ของงานวิจยั เพื่อเราจะสามารถ
ทราบและออกแบบตวัควบคุมให้เหมาะสมกบัระบบท่ีท าการทดสอบ    ทั้งน้ีผลการตอบสนองในการ
ควบคุมการเอียงตวัของเฮลิคอปเตอร์ ท่ีตอ้งการนั้นจะตอ้งมีความเหมาะสม โดยพิจารณาจากลกัษณะ
การบงัคบัของเฮลิคอปเตอร์จากผูบ้งัคบัท่ีมีความช านาญและไม่ท าให้เฮลิคอปเตอร์เสียการทรงตวั
ระบบท่ีใชอ้า้งอิงคือระบบอนัดบัท่ีสอง      ต่อการตอบสนองสัญญาณอินพุตแบบขั้นบนัไดหน่ึงหน่วย  
สามารถก าหนดคุณสมบติับางประการของระบบควบคุม โดยผลการตอบสนองจะแสดงในลกัษณะดงั
รูปท่ี 2.23 
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รูปที ่2.23 การตอบสนองต่ออินพุตแบบขั้นบนัไดหน่ึงหน่วยของระบบควบคุม [7]  

จากรูปท่ี 2.23 การตอบสนองโดยรวมประกอบดว้ย 2 ส่วน ไดแ้ก่  การตอบสนองชัว่ครู่ และการ
ตอบสนองในสภาวะอยูต่วั 

ในส่วนของการตอบสนองในสถานะอยู่ตวันั้น ค่าท่ีจะใช้พิจารณาความสามารถของการควบคุมใน
การวิจยัน้ี คือ ค่าความผิดพลาดในสถานะอยูต่วั (steady state error, ess)  ซ่ึงแสดงถึงความแม่นย  าของ
การรักษาการเอียงตวัของเฮลิคอปเตอร์ โดยก าหนดใหอ้ยูใ่นช่วง  ± 2 deg  
 
2.4.8  ค่าผดิพลาดในสถานะอยู่ตัว(Steady-State Error) 

ความหมายของค่าผิดพลาดในสภาวะอยู่ตวัคือ ความแตกต่างระหว่างอินพุตกบัเอาต์พุต ))(( sE  เม่ือ
ป้อนสัญญาณรูปแบบต่างๆท่ีใชใ้นการทดสอบเขา้ไปท่ีอินพุตของระบบ แลว้ตรวจสอบความแตกต่าง
ท่ีเวลาท่ีระบบอยู่ในสภาวะอยู่ตวั โดยระบบวงปิดสามารถช่วยลดผลกระทบจากการผนัแปรใน
แบบจ าลองระบบ และการรบกวนจากภายนอก แต่ระบบวงปิดก็มีสมบติัเฉพาะตวัท่ีพึงระวงัคือ ค่า
ผดิพลาดในสถานะอยูต่วั (Steady-State Error) ใชส้ัญลกัษณ์

sse  
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2.5  ผลงานวจิยัในอดตีที่เกีย่วข้อง 

จากผลงานวิจยัท่ีผา่นมาการควบคุมของเฮลิคอปเตอร์ โดยอตัโนมติัมีการใช้การควบคุมแบบพื้นฐาน
อยา่งเดียวไปจนถึงการใช้การควบคุมท่ีมีความซบัซ้อนมากข้ึนในลกัษณะต่างๆ  เพื่อปรับปรุงผลการ
ควบคุมใหมี้ความแม่นย  าและมีเสถียรภาพท่ีดีข้ึน ดงัตวัอยา่งงานวจิยัท่ีไดเ้สนอน้ี 

ปี ค.ศ. 2001 B. Kadmiry, P. Bergsten และ D. Driankov ได้วิจยัการควบคุมทิศทางและการเอียงตวั
อตัโนมติัของเฮลิคอปเตอร์ โดยเฮลิคอปเตอร์รุ่น APID MK-III ถูกน ามาใชใ้นงานวิจยัน้ี การทดสอบ
ใช้การควบคุมแบบ FGS (Fuzzy Gain Scheduling)   ท าการปรับค าตวัแปร ในตวัควบคุมให
เหมาะสมกบัสภาวะของการควบคุม ณ เวลานั้นๆ ซ่ึงผลจากการจ าลองทางคณิตศาสตร์ (Simulation) 
แสดงให้เห็นวา่ สามารถควบคุมมุมการเอียงตวัของเฮลิคอปเตอร์ไดใ้นช่วงท่ีกวา้งข้ึนคือ ท ามุมในการ
เอียงตวัของมุมโรลและมุมพิทช์ได ้±45 องศา และมุมยอวส์ามารถหมุนในช่วง ±180 องศา ไดอ้ยา่งมี
เสถียรภาพโดยมีค่าความผิดพลาดในสภาวะอยูต่วัเฉล่ียอยูใ่นช่วงประมาณ ±1 deg แต่เฮลิคอปเตอร์จะ
ใชเ้วลา 6 วนิาทีในการกลบัเขา้สู่มุมพิทช์และมุมโรล และ 3 วินาทีในการกลบัเขา้สู่มุมยอวท่ี์ก าหนดไว ้
จากนั้นปี ค.ศ. 2005 Sanchez, E.N. และคณะ ได้เลือกใช้วิธีการควบคุมแบบฟัซซ่ี-PID โดยใช้ฟัซซ่ี
ลอจิกแบบ Mamdani ในการอนุมานค่า และน าไปปรับแต่งค่าตวัแปรของการควบคุมแบบ PID  และ
ระบบยงัสามารถท่ีจะปรับแต่งค่าอตัราขยาย (gain)โดยอตัโนมติั เพื่อปรับปรุงความแม่นย  าและท า
ให้ผลการควบคุมมีประสิทธิภาพดีข้ึน ในการทดสอบระบบจะอยู่ภายใตก้ารรบกวนจากลมในแต่ละ
แกนการหมุนของเฮลิคอปเตอร์ท่ีความเร็วลม 1 m/s จากผลการจ าลองทางคณิตศาสตร์ (Simulation) 
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สามารถควบคุมการเอียงตวัของเฮลิคอปเตอร์โดยมีค่าความผดิพลาดในสภาวะอยูต่วัเฉล่ียของมุมโรล
และมุมพิทช์อยู่ในช่วงประมาณ ±6 deg โดยไม่เกิดการสั่นอย่างรุนแรงเกิดข้ึน ต่อมาปี ค.ศ. 2007 
Morteza Mohammadzaheri วิธีการควบคุมแบบฟัซซ่ีลอจิกแบบ Mamdani (MFC) และแบบ Takaki-
Sugeno (SFC) ในการควบคุมทิศทางของแบบจ าลองเฮลิคอปเตอร์ และใช้การหยุดและลดการป้อน
ขอ้มูลของการควบคุมแบบฟัซซ่ีลอจิกแบบ Takaki-Sugeno (SFCB) ก่อนการเปล่ียนทิศทางถึงมุมท่ี
ตอ้งการโดยเรียกวา่ “Fuzzy Brake” เพื่อลดหรือป้องกนัการเกิดการพุ่งเกินท่ีเกิดจากการเปล่ียนทิศทาง
จากการควบคุมทั้งสองแบบ การควบคุมดว้ยวิธีน้ีสามารถลดค่าการพุ่งเกินจาก 10%  ลดลงจนไม่เกิด
การพุง่เกินข้ึน 

ตวัอยา่งงานวิจยัท่ีใชก้ารควบคุมแบบอ่ืนๆ ท่ีไม่ใช่การควบคุมแบบ PID ไดแ้ก่ ปี ค.ศ. 2008 Yi Chao. 

และคณะ ได้เสนอวิธีการควบคุมทิศทางและการเอียงตวัดว้ยพื้นฐานของการปรับการควบคุมแบบ
โครงข่ายประสาทเทียม เพื่อลดการหมุนตวัและการควบคุมทิศทางของเฮลิคอปเตอร์ไร้คนขบั โดยใช้
ค่าผดิพลาดจากสมการการเคล่ือนท่ีของเฮลิคอปเตอร์ท่ีสร้างข้ึนมาออกแบบการชดเชยการควบคุมดว้ย
โครงข่ายประสาทเทียม ผลการควบคุมแสดงให้เห็นวา่ระบบท่ีออกแบบในวิธีการน้ีจะสามารถรักษา
ทิศทางและการเอียงตวัได ้โดยการรักษาทิศทางมีค่าความผิดพลาดอยู่ในช่วง 3-5 องศา นอกจากน้ีปี 
ค.ศ. 2009 A. Barrientos และคณะ ได้วิจัยการควบคุมการเอียงตวัของอากาศยานไร้นักบิน  (mini 
helicopter) ดว้ยการควบคุมแบบ LQG (Linear Quadratic Gaussian) เปรียบเทียบกบัการควบคุมแบบ
พื้นฐาน PID โดยการควบคุมแบบ LQG คือวิธีการควบคุมแบบเหมาะสมท่ีดีท่ีสุดส าหรับปัญหาท่ีเป็น
ระบบเชิงเส้น ซ่ึงใช้ร่วมกับตวักรองคาลมาน (Kalman Filter) ซ่ึงเป็นแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์
ส าหรับประมาณสถานะของระบบท่ีเปล่ียนแปลงตามเวลา โดยการทดสอบจะมีการรบกวนระบบ
ควบคุมแบบชัว่ขณะ (impulse) เพื่อสังเกตุผลตอบสนองท่ีเกิดข้ึน จากผลการทดสอบการควบคุมโดย
ใช ้LQG ในการวจิยัน้ีแสดงใหเ้ห็นวา่ระบบอากาศยานสามารถรักษาเสถียรภาพในการทรงตวัไดโ้ดยมี
ค่าความผดิพลาดสูงสุดของมุมพิทช์และมุมโรลประมาณ ±1 องศา แสดงให้เห็นวา่สามารถควบคุมได้
แต่เฮลิคอปเตอร์จะใชเ้วลา 4 วินาทีในการกลบัเขา้สู่มุมพิทช์และมุมโรลท่ีก าหนดไวเ้ม่ือมีการรบกวน
เกิดข้ึน และในส่วนของผลการควบคุมโดยใช้การควบคุมแบบ PID แสดงให้เห็นว่าสามารถรักษา
เสถียรภาพในการทรงตวัได้ มีค่าความผิดพลาดสูงสุดของมุมพิทช์และมุมโรลประมาณ ±2 องศา 
เฮลิคอปเตอร์จะใช้เวลา 2.5 วินาทีในการกลบัเขา้สู่มุมพิทช์และมุมโรลท่ีก าหนดไวเ้ม่ือมีการรบกวน
เกิดข้ึน  

ส่วนการวิจยัเก่ียวกบัการควบคุมอตัโนมติัของเฮลิคอปเตอร์ในประเทศไทยนั้นไดแ้ก่ ปี พ.ศ. 2547 
สุคนธ์ พนัธุเณร และ มนูกิจ พานิชกุล ไดว้ิจยัการควบคุมทิศทางและความสูงในการบินของหุ่นยนต์
บินท่ีมีลกัษณะเป็นเฮลิคอปเตอร์ ในงานวิจยัไดพ้ฒันาระบบควบคุมโดยการประยุกตใ์ช้การปรับการ
ควบคุมแบบไฮบริด์ (Hybrid Adaptive) ร่วมกบัการท างานของระบบควบคุมนิวรอล-ฟัซซ่ี (Neuron-
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Fuzzy) ใช้ควบคุมเฮลิคอปเตอร์ในการรักษาต าแหน่ง ทิศทางการเคล่ือนท่ี จากลกัษณะของวิธีการ
ปรับปรุงการควบคุมของเฮลิคอปเตอร์จะความคล้ายกับการควบคุมแบบ PID ด้วย Fuzzy Gain 
Scheduler คือการน า Fuzzy Rules และ Reasoning ไปก าเนิดค่า Parameter ส าหรับการควบคุม ผลจาก
การทดสอบแสดงใหเ้ห็นวา่สามารถควบคุมหุ่นยนตบิ์นไดอ้ยา่งมีเสถียรภาพโดยการควบคุมความสูงมี
ค่าความผิดพลาด 10 cm และการควบคุมทิศทางมีค่าความผิดพลาดประมาณ ±5 deg    จากนั้นปี พ.ศ. 
2551 เอกลกัษณ์ ศุภมณี และ ถวิดา มณีวรรณ์ ไดว้ิจยัการควบคุมการเอียงตวัของเฮลิคอปเตอร์ขนาด
เล็กโดยอัตโนมัติ  ด้วยการควบคุมแบบ  Fuzzy-PID ท่ีมีการปรับค่าได้ สามารถรักษาทิศทางของ
เฮลิคอปเตอร์ได้ ดีกว่าการควบคุมแบบ PID เพียงวีธีเดียว ตวัอย่างงานวิจยัน้ีแสดงให้เห็นว่าในการ
ควบคุมแบบ Fuzzy-PID ท่ีมีการปรับค่าได ้จะท าให้ผลการควบคุมการหันทิศทางมีค่าความผิดพลาด
เฉล่ียในสภาวะอยู่ตวัลดลงอยู่ในช่วง ± 2 deg โดยท่ีการควบคุมแบบ PID เพียงอย่างเดียวนั้นจะท า
ให้ผลการควบคุมการหนัทิศทางมีค่าความผดิพลาดเฉล่ียในสภาวะอยูต่วัลดลงอยูใ่นช่วงประมาณ ± 7 
deg แต่การควบคุมแบบฟัซซ่ีลอจิก มีขอ้เสียคือถา้ในระหวา่งการบินเกิดผลการควบคุมต่างไปจากกฎ
การควบคุมท่ีไดอ้อกแบบไวห้รืออากาศพลศาสตร์ของเฮลิคอปเตอร์เปล่ียนแปลงไปการควบคุมท่ีใชก้็
จะไม่เหมาะสมได ้

นอกจากน้ีการวจิยัเก่ียวกบัผลกระทบของลมปะทะท่ีมีต่อการควบคุมอตัโนมติัของเฮลิคอปเตอร์นั้น ปี 
พ.ศ. 2553 สุรชยั  เหมหิรัญ และ อรรณพ เรืองวิเศษ ไดว้ิจยัการควบคุมทิศทางของเฮลิคอปเตอร์ใน
ขณะท่ีมีลมเขา้มาปะทะ โดยใช้การควบคุมพื้นฐานแบบ PID ในการควบคุมทิศทางของเฮลิคอปเตอร์ 
โดยวิธีการทดสอบจะใช้การควบคุมแบบ PD และใช้การ เปิด/ปิด การควบคุมแบบ I ในการลดค่า
ความผิดพลาดในสภาวะอยูต่วัเฉล่ียโดยไม่เกิดการพุ่งเกินของมุมยอว ์โดยสร้างสมการท านายค่าความ
ผิดพลาดมาใชใ้นการ เปิด/ปิด การควบคุมแบบ I ในขณะท่ีมีลมเขา้มาปะทะ ผลการทดสอบแสดงให้
เห็นวา่สามารถควบคุมทิศทางของเฮลิคอปเตอร์ในสภาวะท่ีมีลมเขา้มาปะทะได ้โดยผลตอบสนองจะ
มีการพุ่งเกินและการสั่นในสภาวะอยูต่วัข้ึนแต่จะนอ้ยกวา่การใชก้ารควบคุมแบบ PID ตลอดเวลา และ
ค่าความผดิพลาดสูงสุดและต ่าสุดในสภาวะอยูต่วัยงัอยูใ่นช่วง ± 2 deg ท่ียอมรับได ้ 

 


