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โดยมีใบพัดคู่ควบตรงกลางที่สามารถปรับความเอียงได้ 2 ทิศทาง. ( Design and 
Control of a Novel Penta-Rotor UAV with Two-DOFs Tilting Coaxial 
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การเคลื่อนที่ของอากาศยานแบบไร้คนขับชนิด 4 ใบพัดตรึงนั้น ถูกจ ากัดเนื่องด้วยใช้โร
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แบบพีไอดีแบบไม่เชิงเส้น (nonlinear PID controller) เพ่ือใช้ในการควบคุมอากาศยานให้
เคลื่อนที่ตามเส้นทางที่ต้องการ โดยตัวควบคุมดังกล่าวได้ใช้อินทิกรัลแบบพิเศษ นอกจากนี้แล้ว
งานวิจัยฉบับนี้ยังใช้เทคนิคการปรับให้เหมาะสม (optimization technique) เพ่ือจัดสรรแรงขับ
ของโรเตอร์ โดยพิจารณาจากไดนามิกส์ของกิมบอลและขีดจ ากัดของโรเตอร์ ในส่วนของการ
ทดลองได้มีการจ าลองเพ่ือเปรียบเทียบประสิทธิภาพของข้อผิดพลาดอินทิกรัลแบบพิเศษ 
ตรวจสอบช่วงการเอียงตัวของอากาศยาน และสาธิตการติดตามการเคลื่อนที่บนเส้นโค้งสามมิติรูป
เลขแปด (3D-Lissajous curve) 
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บทคั ดย่อ ภาษาอังกฤษ 
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KEYWORD: Aerial systems: mechanics and control, UAV design, nonlinear PID 

controller, optimal thrust force allocation 
 Supachock Tuntivivat : Design and Control of a Novel Penta-Rotor UAV with 

Two-DOFs Tilting Coaxial Propellers.. Advisor: Assoc. Prof. PHONGSAEN 
PITAKWATCHARA, Ph.D. 

  
The movement of a 4 fixed-propellers unmanned aircraft is limited because 

of the setting up of 4 fixed-rotors. This research aims to improve a capability of the 
unmanned aircraft by designing an additional propeller for the aircraft. The additional 
propeller is installed at the middle of the aircraft. It is mounted on a gimbal 
mechanism to control the thrust direction. The combination force of all thrusters is 
used for a sideways and a tilt movement of the aircraft. To improve these 
movements, a nonlinear PID with a special integral controller was proposed to 
control the aircraft moving along the desired path. In the meanwhile, the 
optimization technique was applied to the new thruster by considering the gimbal 
dynamics and the limitation of all rotors. The experiments were conducted to 
compare the error of special integral technique with the reference. The 
demonstration of the tilt movement and tracking along a 3D-Lissajous curve were 
performed. 
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บทที่ 1  

บทน า 

1.1 ที่มาและความส าคัญของวิทยานิพนธ์ 

ในปัจจุบันนี้อากาศยานไร้คนขับ (UAVs: Unmanned Aerial Vehicles)  หรือโดรน (Drones) เป็น
ทางเลือกหนึ่งที่น ามาใช้ในงานด้านต่าง ๆ เช่น เกษตรกรรม การรักษาความปลอดภัย การถ่ายภาพ การขนส่ง 
และการทหาร เป็นต้น โดยเหตุผลที่ส าคัญในการเลือกอากาศยานไร้คนขับมาท างานเหล่านี้ ได้แก่ ความ
สะดวกรวดเร็ว ลดค่าใช้จ่ายในการจ้างแรงงานคน ลดความผิดพลาดที่เกิดจากการท างานของคน 

อากาศยานไร้คนขับที่น ามาใช้งานในปัจจุบันนี้สามารถแบ่งได้เป็น 3 ประเภท คือ แบบใบพัดตรึง 
(Fixed Wing) แบบใบพัดหมุนหรือมัลติโรเตอร์ (Multirotor)  และแบบขึ้นลงแนวดิ่ง (VTOL: Vertical Take-
off and Landing) แต่ละแบบมีจุดแข็งและข้อสังเกตตามลักษณะทางกายภาพและพลศาสตร์ดังนี้ อากาศยาน
ไร้คนขับแบบใบพัดตรึงสามารถเคลื่อนได้รวดเร็ว ใช้พลังงานน้อย แต่ไม่สามารถลอยอยู่กับที่ได้จึงจ าเป็นต้อง
บินวนเป็นวงกลม ต้องใช้พ้ืนที่ในการบินขึ้น และลงจอดเพ่ือเร่งความเร็วให้ได้แรงยกปีกที่เพียงพอ อากาศยาน
ไร้คนขับแบบมัลติโรเตอร์จะเคลื่อนที่ได้ช้าและใช้พลังงานมากกว่าแบบแรก แต่สามารถลอยอยู่กับที่ได้ 
ส าหรับอากาศยานไร้คนขับแบบขึ้นลงแนวดิ่งนั้นได้น าจุดแข็งของทั้งสองแบบก่อนหน้ามารวมกันท าให้
สามารถบินขึ้นลงในแนวดิ่งได้ เคลื่อนที่ไปข้างหน้าได้รวดเร็ว และลอยอยู่เฉย ๆ ก็ได้ ทว่าอากาศยานประเภท
นี้มีโครงสร้างระบบควบคุมรวมถึงขั้นตอนการสร้างที่ซับซ้อนขึ้น 

รูปแบบอากาศยานไร้คนขับแบบใบพัดหมุนที่น ามาใช้งานโดยทั่วไปจะเป็นแบบ 4 ใบพัด 
(Quadrotor) และ 6 ใบพัด (Hexarotor)  เนื่องจากมีความยืดหยุ่นสูงในการน ามาใช้งานจริง แต่ก็มีข้อจ ากัด
ที่ส าคัญคืออากาศยานไม่สามารถที่จะบินเอียงตัวลอยอยู่กับที่ได้ หรืออากาศยานไม่สามารถเคลื่อนที่ไปใน
แนวเส้นตรงโดยไม่เอียงตัวได้ ที่ผ่านมามีงานวิจัยที่ศึกษาและพัฒนาอากาศยานไร้คนขับให้สามารถบินใน
ลักษณะดังกล่าวได้ เช่น การติดตั้งมอเตอร์เซอร์โว (Servo Motor) ที่แขนของอากาศยานเพ่ือควบคุมทิศทาง
ของแรงใบพัดด้วยการเพ่ิมองศาอิสระ (DOF: Degree of Freedom) ในการควบคุม ส่งผลให้อากาศยาน
สามารถบินได้หลายรูปแบบมากขึ้น หรือการเพ่ิมกลไกที่ตัวอากาศยานให้สามารถควบคุมทิศทางของแรง
ใบพัดได้ หรือการจัดวางและการเรียงตัวของแรงใบพัดอย่างเหมาะสม เป็นต้น 

จากข้อมูลข้างต้นจึงเป็นที่มาของงานวิจัยที่น าเสนอรูปแบบอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน

ที่สามารถเคลื่อนที่ได้ทั้งการเลื่อน (Translate) และการหมุน (Rotate) ได้อย่างสมบูรณ์ ณ ต าแหน่ง 

(Position) และทิศทางการหมุน (Orientation) ใด ๆ 
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1.2 วัตถุประสงค์ของการวิจัย 

1. ออกแบบอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน ที่สามารถควบคุมทิศทางการเอียงตัวของใบพัดคู่
ควบตรงกลางได้สองทิศทาง  

2. พัฒนาความสามารถในการควบคุมให้มีองศาอิสระในการเคลื่อนที่มากกว่าแบบ 4 ใบพัด 
3. ออกแบบระบบควบคุมอากาศยานไร้คนขับ 
4. สร้างต้นแบบอากาศยานไร้คนขับที่สามารถเคลื่อนที่ตามเส้นทางที่ต้องการได้ในสเปซยูคลิเดียน 

แบบพิเศษ (Special Euclidean Space in Three Dimensions; SE(3)) 

 

1.3 ขอบเขตการวิจัย 

1. แบบจ าลองพลศาสตร์ที่ไม่พิจารณาความคลาดเคลื่อนจากการวัดค่าตัวแปรต่าง ๆ และผลกระทบ
จากสิ่งรบกวน เช่น ความปั่นป่วนของแรงลม 

2. ต้นแบบอากาศยานไร้คนขับที่ใช้ระบบกล้องในการติดตามการเคลื่อนที่ (Motion Capture 
System) เพ่ือน าข้อมูลต าแหน่งและทิศทางการหมุนมาใช้ในระบบควบคุมแบบป้อนกลับ (Feedback 
Control) 

3. ทดสอบการบินอากาศยานในห้องทอดสอบแบบปิด ที่ไม่มีการรบกวนจากการไหลของอากาศ 

 

1.4 ขั้นตอนการด าเนินงานของวิทยานิพนธ์ 

1. ศึกษางานวิจัยที่สอดคล้องกับวัตถุประสงค์พร้อมวิเคราะห์และสังเคราะห์ข้อมูล เพ่ือใช้เป็น
ฐานข้อมูลประกอบการตัดสินใจในการจ าลองระบบทางพลศาสตร์ และออกแบบตัวควบคุม 

2. จ าลองระบบทางพลศาสตร์ 
3. ออกแบบตัวควบคุม 
4. จ าลองลักษณะการบินในโปรแกรมคอมพิวเตอร์ 
5. ออกแบบและสร้างต้นแบบอากาศยานไร้คนขับส าหรับการทดสอบจริง 
6. ทดสอบรูปแบบการบินต่าง ๆ ของอากาศยานไร้คนขับ 
7. วิเคราะห์และสรุปผลการทดลอง 

 

1.5 ประโยชน์ที่คาดว่าจะได้รับ 

อากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนรูปแบบใหม่ที่สามารถเคลื่อนที่ได้ทั้งการเลื่อน และ
การหมุนอย่างสมบูรณ์ ณ ต าแหน่งและทิศทางการหมุนใด ๆ 
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บทที่ 2 

ปริทัศน์วรรณกรรม 
 

บทนี้เป็นการทบทวนงานวิจัยที่เกี่ยวข้องของการพัฒนาอากาศยานไร้คนขับแบบใบพัดหมุน ที่
สามารถเคลื่อนที่ได้ทั้งการเลื่อนขนานและการหมุนใน SE(3) 

อากาศยานไร้คนขับแบบใบพัดตรึงเป็นประเภทที่ใช้อย่างแพร่หลายในปัจจุบัน โดยมีการออกแบบ
และการควบคุมในรูปแบบที่เรียบง่าย ท าให้สามารถเคลื่อนตัวในแนวตั้งและท าภาระกิจที่ต้องการได้ อย่างไร
ก็ตามการเคลื่อนที่ของอากาศยานถูกจ ากัดด้วยการขับเคลื่อนของโรเตอร์ 4 ตัว ท าให้ไมส่ามารถเคลื่อนที่ไป
ในแนวเส้นตรงโดยไม่เอียงตัวได้ ดังนั้นหากต้องการให้อากาศยานเคลื่อนที่ในช่องทางที่จ ากัด เช่น ท่อ อุโมงที่
มีขนาดเล็ก อาจต้องใช้ทักษะการขับเคลื่อนเพ่ือควบคุมอากาศยานค่อนข้างสูง โดยต้องบังคับอากาศยานให้
บินที่ความเร็วต่ า และเคลื่อนที่แล้วหยุดซ้ า ๆ  เพ่ือให้สามารถท าภาระกิจดังกล่าวได้ นอกจากนี้แล้วอากาศ
ยานแบบใบพัดตรึงไม่สามารถรักษาการลอยตัวและการเอียงตัวพร้อมกันได้ ดังนั้นจึงมีหลายงานวิจัยที่ได้
น าเสนอการออกแบบอากาศยานในรูปแบบใหม่ เพ่ือปรับปรุงความสามารถในการควบคุมอากาศยานแบบไร้
คนขับ 

[1] ได้น าเสนอการออกแบบอากาศยานสี่โรเตอร์รูปแบบใหม่ เพ่ือปรับปรุงประสิทธิภาพของอากาศ
ยาน โดยออกแบบอากาศยานแบบ 4 ใบพัด ทรงสามเหลี่ยมที่ประหยัดพลังงาน ในลักษณะที่มีการติดตั้ง        
โรเตอร์ขนาดใหญ่อยู่ตรงกลางอากาศยาน และโรเตอร์ขนาดเล็ก 3 ตัว ส าหรับใช้ในการควบคุมการเคลื่อนที่ไป
ในทิศทางตามต้องการ แสดงดังรูปที่ 2.1 

 

รูปที่ 2.1 อากาศยานแบบสี่โรเตอร์ทรงสามเหลี่ยม 
 

 



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 6 

นอกจากนี้ยังมีงานวิจัยในกลุ่มที่ศึกษาการขยายพ้ืนที่การบินให้เต็ม SE(3) ได้แก่ [2] ได้ออกแบบ
อากาศยานแบบ 6 ใบพัด ที่ออกแบบให้มีการปรับมุมโรเตอร์เอียงอย่างเหมาะสม ดังรูปที่ 2.2  โดยไม่ใช้
อุปกรณ์ที่ช่วยในการปรับมุม หรือกล่าวได้ว่าเป็นการออกแบบอากาศยานแบบ 6 ใบพัด ที่อาศัยการจัดเรียง
ของมุมโรเตอร์ในการสร้างแรงขับใบพัด เพ่ือใช้ในการควบคุมต าแหน่งและทิศทางของอากาศยานตามต้องการ 

 

รูปที่ 2.2 อากาศยานแบบ 6 ใบพัด ที่ออกแบบให้มีการปรับมุมใบพัดเอียงอย่างเหมาะสม 
 

[3] ออกแบบและสร้างอากาศยานไร้คนขับแบบ 8 ใบพัด หมุนโดยมีทิศทางของโรเตอร์ทั้ง 8 เรียงตัว

เป็นโครงสร้างทรงลูกบาศก์ ดังรูปที่ 2.3 ท าให้สามารถสั่งการแรงและแรงบิดได้ตามต้องการ 

 

รูปที่ 2.3 อากาศยานไร้คนขับแบบ 8 ใบพัดหมุน ซึ่งมีทิศทางของแรงใบพัดทั้ง 8 เรียงตัวเป็น
โครงสร้างทรงลูกบาศก์ 
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[4] พิสูจน์เชิงทฤษฎีเกี่ยวกับอากาศยานแบบไร้คนขับที่ใช้โรเตอร์แบบทิศทางเดียวและยึดอยู่กับที่ 

ในการออกแบบอากาศยานมัลติโรเตอร์ให้สามารถออกแรงในการขับเคลื่อนอย่างมีประสิทธิภาพเท่าเทียมกัน

ในทุก ๆ ทิศทางนั้น ต้องอาศัยโรเตอร์ที่ใช้ในการขับเคลื่อนอย่างน้อย 7 โรเตอร์ [5] ได้ออกแบบอากาศยานที่

ใช้โรเตอร์แบบสองทิศทางจ านวน 8 ตัว และใช้ตัวขับโรเตอร์ที่มีความสามารถกลับทิศทางการหมุนของโรเตอร์ 

เพ่ือสร้างแรงบิดและการเคลื่อนที่ในทุกทิศทาง ดังรูปที่ 2.4  

 

รูปที่ 2.4 อากาศยานที่ใช้โรเตอร์แบบสองทิศทางจ านวน 8 ตัว ที่ใช้ตัวขับแบบกลับทิศทางของโรเตอร์ได้ 
 

จากงานวิจัยที่ศึกษาการขยายพ้ืนที่การบินให้เต็ม SE(3) ที่กล่าวถึงไปนั้น จะเห็นได้ว่าการควบคุม

อากาศยานต้องมีโรเตอร์ที่ยึดอยู่กับที่อย่างน้อย 6 ตัว เพ่ือให้เกิดแรงลัพธ์และโมเมนต์ใน SE(3)  แต่นอกจาก

งานวิจัยที่กล่าวถึงนั้น [6] ได้ออกแบบโรเตอร์แบบโคแอกเชียลเพียง 2 ตัว ที่ติดตั้งใบพัดกับข้อต่อหมุน 

(Revolute Joint) ให้กับชุดใบพัดคู่แกนหมุนร่วมด้วย ดังรูปที่ 2.5 ซึ่งกลไกลดังกล่าวท าให้สามารถควบคุม

ทิศทางของแรงใบพัดบนและล่างแยกกันได้ ส่งผลให้สามารถควบคุมแรงและแรงบิดรวมได้ กล่าวคืออากาศ

ยานสามารถเอียงล าตัวในระหว่างลอยอยู่กับที่ได้ หรือสามารถเคลื่อนที่ได้อย่างอิสระ 
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รูปที่ 2.5 อากาศยานไร้คนขับที่ใช้ใบพัดคู่แกนหมุนร่วม โดยมีกลไกลบานพับข้อต่อหมุน 
 

 

 

รูปที่ 2.6 กลไกบานพับที่เพ่ิมข้อต่อหมุนของชุดใบพัดคู่แกนหมุนร่วม 
 

 นอกจากนี้แล้วมีการออกแบบอากาศยานที่ใช้มอเตอร์เซอร์โวเพ่ือปรับทิศทางของโรเตอร์เพ่ือให้ได้
แรงขับในลักษณะที่ได้แรงลัพธ์ และแรงบิดตามที่ต้องการ โดยมีตัวอย่างงานวิจัยดังนี้ [7] ได้ออกแบบอากาศ
ยานโดยติดตั้งมอเตอร์เซอร์โวขนานตามแนวแขนของอากาศยานดังรูปที่ 2.7 เพ่ือควบคุมทิศทางของแรงใบพัด  
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รูปที่ 2.7 อากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดหมุนที่ควบคุมทิศทางของแรงใบพัดด้วยการหมุนของมอเตอร์
เซอร์โว ซึ่งขนานกับแขนของอากาศยาน 

 

รูปที่ 2.8 มอเตอร์เซอร์โวที่ถูกติดตั้งขนานตามแนวแกนเพ่ือควบคุมทิศทางของแรงใบพัด 
 

 

รูปที่ 2.9 อากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดหมุน ที่ควบคุมทิศทางของแรงใบพัดด้วยการหมุนของ
มอเตอร์เซอร์โว ซ่ึงต้ังฉากกับแขนของอากาศยาน 

 

[8] พัฒนาอากาศยานไร้คนขับที่คล้ายกับ [7] แต่แกนหมุนของมอเตอร์เซอร์โวตั้งฉากกับแขนของ

อากาศยานแทน ดังรูปที่ 2.9 เพ่ือเพ่ิมความคล่องแคล่วในการเคลื่อนที่ [9] ต่อยอดด้วยการท าให้แต่ละใบพัด
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หมุนสามารถบิดเอียงได้สองแกน ดังรูปที่ 2.10 เปรียบเสมือนการน า [7] และ [8] มารวมกัน ซึ่งจะท าให้

อากาศยานสามารถเคลื่อนที่ได้หลากรูปแบบมากขึ้น เหมาะส าหรับการน าไปใช้งานในบริเวณที่มีพ้ืนที่การบิน

จ ากัด 

 

รูปที่ 2.10 อากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดหมุน ที่ควบคุมทิศทางของแรงใบพัดได้สองแกน 
 

 [10] ได้ออกแบบส าหรับอากาศยานไร้คนขับแบบ 6 ใบพัด และ [11] ได้ออกแบบส าหรับอากาศยาน

ไร้คนขับแบบ 6 ใบพัดแบบโคแอกเซียล โดยทั้งสองงานได้มีการใช้มอเตอร์เซอร์โวเพ่ือควบคุมทิศทางของ

แรงใบพัดเช่นเดียวกันกับแบบ 4 ใบพัดหมุน โดยติดตั้งให้แกนหมุนของมอเตอร์เซอร์โวขนานกับแขนของ

อากาศยาน ดังรูปที ่2.11 และ รูปที่ 2.12 ตามล าดับ 

 

รูปที่ 2.11 อากาศยานไร้คนขับแบบ 6 ใบพัดหมุน ที่ควบคุมทิศทางของแรงใบพัดด้วยการหมุนของ
มอเตอร์เซอร์โวซึ่งขนานกับแขนของอากาศยาน 
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รูปที่ 2.12 อากาศยานไร้คนขับแบบ 6 ใบพัดหมุน แบบโคแอกเซียลที่ควบคุมทิศทางของแรงใบพัด
ด้วยการหมุนของมอเตอร์เซอร์โวซึ่งขนานกับแขนของอากาศยาน 

 
 ในบางการออกแบบโรเตอร์อาจเอียงแบบซิงโครนัสเพ่ือลดจ านวนมอเตอร์เซอร์โว [12] พัฒนา
อากาศยานไร้คนขับแบบ 6 ใบพัดหมุนที่ใช้มอเตอร์เซอร์โวเพียงแค่ตัวเดียวในการควบคุมทิศทางของ
แรงใบพัดทั้ง 6 ผ่านกลไกซ่ึงมีความซับซ้อน ดังรูปที่ 2.13  
 

 
 

รูปที่ 2.13 อากาศยานไร้คนขับแบบ 6 ใบพัดหมุน ที่ใช้มอเตอร์เซอร์โวเพียงตัวเดียวในการควบคุม
ทิศทางของแรงใบพัดทั้งหมด 

 

[13] ใช้มอเตอร์เซอร์โวเพียงสองตัว โดยมีกลไกส่งผ่านการหมุนของมอเตอร์เซอร์โวไปควบคุมทิศทาง
ของแรงใบพัดทั้งสี่ ดังรูปที่ 2.14 ทว่างานนี้เป็นเพียงการจ าลองในโปรแกรมคอมพิวเตอร์เท่านั้น [14] ได้
ออกแบบอากาศยานโดยใช้กลไกลข้อต่อแบบพาสซีฟในการควบคุมมอเตอร์เซอร์โวเพียงสองตัว เพ่ือควบคุม
องศาการหมุนของโรเตอร์ทั้งสี่ ดังรูปที่ 2.15 โดยอากาศยานดังกล่าวได้ออกแบบและท าการทดลองการบิน
จริง 
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รูปที่ 2.14 อากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดหมุน ที่ควบคุมทิศทางของแรงใบพัดด้วยการหมุนของ
มอเตอร์เซอร์โวสองตัวผ่านกลไก 

   

 

รูปที่ 2.15 อากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดหมุน ที่ควบคุมทิศทางของแรงใบพัดด้วยการหมุนของ
มอเตอร์เซอร์โวสองตัวผ่านกลไกข้อต่อแบบพาสซีฟ 

 

ในการควบคุมอากาศยานมัลติโรเตอร์แบบ 4 ใบพัด และแบบ 6 ใบพัดที่สามารถปรับการ
หมุนของตัวโรทั้งนี้ต้องใช้มอเตอร์เซอร์โวในการควบคุมองศาการหมุนของตัวโรเตอร์ทั้งสิ้น แต่มี
งานวิจัยโดย [15] ได้ออกแบบอากาศยานแบบไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดที่ใบพัดหมุนแต่ละตัว
ประกอบด้วยควอดคอปเตอร์ (Quadcopter) ภายในกิมบอลที่มีข้อต่อแบบพาสซีฟสองข้อต่อ รูปที่ 
2.16 ท าให้สามารถให้แรงขับได้รอบทิศทาง โดยไม่ต้องใช้มอเตอร์เซอร์โวในการควบคุม 
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รูปที่ 2.16 อากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดหมุน ประกอบด้วยควอดคอปเตอร์ภายในกิมบอล 
 

จากปัญหาการควบคุมการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับด้วยโรเตอร์แบบตรึงจ านวน 4 ตัว
นั้น จะเห็นได้ว่าอากาศยานไม่สามารถเคลื่อนที่ไปในแนวเส้นตรงโดยไม่เอียงตัวได้ อีกทั้งไม่สามารถ
รักษาการลอยตัวพร้อมทั้งการเอียงตัวในต าแหน่งที่ต้องการได้ หรือกล่าวได้ว่าอากาศยานมีข้อจ ากัด
รูปแบบการเคลื่อนที่ใน SE(3) จากการทบทวนวรรณกรรม จะเห็นได้ว่าปัญหาดังกล่าวสามารถแก้ไข
ได้โดยตรงด้วยการเพ่ิมจ านวนโรเตอร์แบบตรึง และต้องจัดเรียงมุมโรเตอร์ของอากาศยาน เพ่ือให้ได้
แรงและแรงบิดรอบทิศทางตามต้องการ ข้อดีของการออกแบบด้วยการเพ่ิมจ านวนโรเตอร์แบบตรึงคือ 
อากาศยานสามารถออกแรงขับของโรเตอร์แต่ละตัว เพ่ือให้ได้แรงลัพธ์ที่จะขับเคลื่อนอากาศยานไปใน
ทิศทางท่ีต้องการได้อย่างทันที แต่การออกแบบในรูปแบบดังกล่าว มีข้อเสียคือ การเพ่ิมจ านวนโรเตอร์
นั้นท าให้น้ าหนักของอากาศยานมากขึ้นตามจ านวนโรเตอร์ และมุมการจัดเรียงของโรเตอร์แต่ละตัวมี
โอกาสเกิดการหักล้างของแรงใบพัดที่อยู่ฝั่งตรงข้ามกันได้ จากข้อเสียที่กล่าวมานั้นยังส่งผลต่อการใช้
พลังงานที่เพ่ิมขึ้นอีกด้วย อีกวิธีที่ใช้ในการแก้ปัญหาข้อจ ากัดการเคลื่อนที่ของอากาศยานคือ การ
ติดตั้งมอเตอร์เซอร์โวเพ่ือใช้ปรับมุมของโรเตอร์ให้ได้แรงลัพธ์ในการขับเคลื่อนอากาศยานตามต้องการ 
ข้อดีของวิธีนี้คือ ไม่จ าเป็นต้องเพ่ิมโรเตอร์ท าให้อากาศยานมีน้ าหนักเบา เนื่องจากตัวมอเตอร์เซอร์โวที่
เพ่ิมเข้าไปนั้นจะมีน้ าหนักที่น้อยกว่าเมื่อเทียบกับตัวโรเตอร์ อีกทั้งยังประหยัดพลังงานกว่าการเพ่ิมโร
เตอร์ เนื่องจากมอเตอร์เซอร์โวใช้พลังงานน้อยกว่าโรเตอร์ แต่วิธีการดังกล่าวมีข้อเสียคือ ไม่สามารถ
ออกแรงผลักอากาศยานในทิศทางที่ต้องการได้ทันที่ เนื่องจากต้องใช้เวลาในการหมุนของมอเตอร์เซอร์
โวเพ่ือควบคุมมุมโรเตอร์ นอกจากนี้แล้วอาจมีการสูญเสียของแรงขับของโรเตอร์ได้ในบางต าแหน่ง อัน
เนื่องมาจากมุมของโรเตอร์อยู่ในทิศทางที่แรงของใบพัดแต่ละตัวเกิดการหักล้างกันได้ หากเกิดกรณี
ดังกล่าวส่งผลท าให้อากาศยานต้องใช้พลังงานเพ่ิมขึ้นจากการสูญเสียพลังงานโดยไม่เกิดแรงขับ 

งานวิจัยนี้จึงมีแนวคิดในการออกแบบเพ่ือแก้ปัญหาการสูญเสียแรงขับจากการเอียงหรือหมุนตัวของ
โรเตอร์ในทิศที่ก่อให้เกิดการหักล้างของแรงใบพัดแต่ละตัว ซึ่งการแก้ปัญหาดังกล่าวสามารถท าได้ด้วยการ
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ออกแบบอากศยานในรูปแบบที่มีโรเตอร์แบบตรึงจ านวน 4 ตัว ที่ติดตั้งรอบล าของอากาศยาน    และมีโรเตอร์
คู่ควบที่สามารถปรับการเอียงได้ โดยติดตั้งที่ตรงกลางของอากาศยานด้วยกลไกกิมบอลในการปรับมุมให้
สามารถหมุนได้รอบทิศ ท าให้แรงใบพัดไม่เกิดการหักล้าง ส่งผลให้ช่วยลดการสูญเสียพลังงาน แต่การ
ออกแบบดังกล่าวมีการใช้โรเตอร์ที่ปรับมุมหมุนเอียงได้ จึงมีข้อจ ากัดที่ไม่สามารถออกแรงใบพัดในทิศที่
ต้องการได้อย่างทันที่ เนื่องจากต้องใช้เวลาในการหมุนตัวของโรเตอร์ ดังนั้นจึงกล่าวได้ว่าการออกแบบอากาศ
ยาน ในงานวิจัยนี้สามารถแก้ปัญหาการสูญเสียแรงที่เกิดจากการหักล้างอันเนื่องมาจากทิศทางการจัดเรียง   
โรเตอร์ หรือการหมุนตัวของมอเตอร์เซอร์โวเพ่ือปรับมุมโรเตอร์ แต่ยังคงมีข้อจ ากัดในส่วนของการออกแรง
ผลักในทิศที่ต้องการได้อย่างทันทีทันใด 
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บทที่ 3 

แนวคิดในการออกแบบอากาศยานไร้คนขับ และสมการการเคลื่อนที่ 
 

บทนี้จะกล่าวถึงแนวทางการออกแบบอากาศยานไร้คนขับซึ่งสามารถเคลื่อนที่ได้ทั้งการเลื่อนขนาน
และการหมุนใน SE(3)  และการวิเคราะห์หาสมการการเคลื่อนที่อันจะเป็นประโยชน์ส าหรับการออกแบบตัว
ควบคุมต่อไปนี้ 

3.1 แนวคิดในการออกแบบอากาศยาน (Conceptual Design) 

อากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดหมุน โดยทั่วไปไม่สามารถเอียงและลอยตัวอยู่กับที่ได้ และไม่
สามารถเคลื่อนที่ไปในทิศทางใด ๆ โดยที่ไม่เอียงล าตัวได้ ดังนั้นเพ่ือให้อากาศยานสามารถเคลื่อนที่ได้อย่าง
อิสระจึงจ าเป็นต้องเพ่ิมกลไกส าหรับควบคุมทิศทางของแรงใบพัดต่าง ๆ ให้มีความเป็นอิสระต่อกัน 

โดยปกติแล้วอากาศยานไร้คนขับแบบใบพัดหมุนมีจ านวนใบพัดเป็นจ านวนคู่เพ่ือท าให้มอเตอร์     
ไร้แปรงถ่าน (Brushless Motor) แต่ละตัวกินพลังงานขับเคลื่อนในปริมาณที่ใกล้เคียงและสมมาตรกันอัน
เนื่องมาจากแรงบิดต้านของใบพัดเมื่อลอยอยู่กับที่ เพราะฉะนั้นชุดใบพัดหมุนตรงกลางของล าตัวอากาศยาน
จึงออกแบบให้เป็นใบพัดคู่ควบแกนหมุนร่วม (Coaxial Propellers) โดยที่ใบพัดทั้งสองจะหมุนสวนทิศทางกัน
ด้วยความเร็วเชิงมุมที่เท่ากันท าให้แรงบิดต้านใบพัดหักล้างกัน  065 TT  เพ่ือความง่ายในการ
ออกแบบตัวควบคุม 

วิทยานิพนธ์นี้เลือกประยุกต์กลไกกิมบอล (Gimbal Mechanism) ขับเคลื่อนโดยมอเตอร์เซอร์โว
แบบไร้แปรงถ่าน เพ่ือควบคุมทิศทางของชุดแรงใบพัดหมุนตรงกลางที่เพ่ิมเข้ามา โดยสรุปแล้วอากาศยานไร้
คนขับที่ออกแบบนี้ประกอบด้วยใบพัดหมุนแบบปกติ 4 ชุด และใบพัดหมุนคู่ควบตรงกลางของล าตัวอากาศ
ยาน ซึ่งควบคุมทิศทางของแรงใบพัดด้วยกลไกกิมบอลที่ขับเคลื่อนโดยมอเตอร์เซอร์โวดังรูปที่ 3.1 

 
จากรูป 

if   คือ เเรงขับจากการหมุนของใบพัดตัวที่ i 

i   คือ เเรงบิดต้านที่เกิดจากการหมุนของใบพัดตัวที่ i 

i   คือ มุมที่กิมบอลตัวในท ากับกิมบอลตัวนอกด้วยมอเตอร์เซอร์โวที่ขับเคลื่อนในแนวแกน x 

o  คือ มุมที่กิมบอลตัวนอกท ากับล าตัวอากาศยานด้วยมอเตอร์เซอร์โวที่ขับเคลื่อนในแนวแกน y 

3.2 สมการการเคลื่อนที่ (Equations of Motion) 

การวิเคราะห์สมการการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน โดยมีใบพัดคู่ควบตรง
กลาง (ต่อไปนี้จะเรียกว่าอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน) อากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน
ประกอบไปด้วยชิ้นส่วนแข็งเกร็ง (Rigid Parts) ทั้งหมด 9 ชิ้น ได้แก่ ใบพัด 6 ใบ, ล าตัวอากาศยาน (Body) กิม
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บอลตัวในและกิมบอลตัวนอก ดังแสดงในแผนภาพวัตถุอิสระ (FBD: Free Body Diagram) ดังรูปที่ 3.2 โดย
ละทิ้งผลการตอบสนองชั่วคราว (Transient Response) ที่เกิดจากการเร่งให้ใบพัดหมุนตามความเร็วที่สั่งการ
ของโรเตอร์ 

 

รูปที่ 3.1 ต้นแบบของอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน โดยมีใบพัดคู่ควบตรงกลางที่สามารถ
ปรับความเอียงได้ 

 

รูปที่ 3.2 FBD ต้นแบบของอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน โดยมีใบพัดคู่ควบตรงกลางที่
สามารถปรับความเอียงได้ 

 

จากรูปที่ 3.2 ใช้ในการพิจารณาแรงขับและทอร์กที่เกิดจากโรเตอร์แต่ละตัว โดยก าหนดให้
เฟรมที่ต่าง ๆ มีสัญลักษณ์ดังนี้  

ก าหนดให้ { }s  เป็นเฟรมโลก 
  { }b  เป็นเฟรมที่ติดกับล าตัวของอากาศยาน 

  { }
i
g  เป็นเฟรมที่ติดกับพัดคู่ควบตรงกลาง 
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สมการคิเนเมติกส์ในสามมิติ 
    b

b b bX R V       (1) 
b

b b bR R        (2) 
สมการการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนสามารถหาได้โดยใช้ 

Newton-Euler law เขียนบรรยายใน { }b  จะได้ 
   3 1234 3 5 3

ˆ ˆ ˆR eb b b b b

b V b b b giM V C V mg f e f R e F                      (3) 

 
 
 

2 1 5

4 3 5

1 2 3 4

y

b b b b

b b b x

f f l f h

J C f f l f h T

   



  
 

        
    

                           (4) 

โดย  
bF และ bT  คือ แรงขับและทอร์กที่ใช้ในการควบคุม 
M   คือ เมทริกซ์ของมวลที่อยู่ในแนวทแยง 
J    คือ เมทริกซ์ผลรวมความเฉื่อยของ UAV 

 b

V bC  และ  b

bC  คือ Coriolis matrices 
4

1234

1

i

i

f f


   คือ ผลรวมของแรงใบพัดทั้ง 4 รอบอากาศยาน 

5f   คือ แรงของใบพัดคู่ควบตรงกลาง 

3̂e   คือ เมทริกซ์ค่าคงท่ี  3̂ 0 0 1
T

e   
 

3.3 สมการ closed-loop dynamics 

ในที่นี้เราต้องการออกแบบสมการ close-loop dynamics ของอากาศยานให้อยู่ในรูป contracting 
close-loop dynamics สมการ close-loop dynamics contracting และ ค่าความผิดพลาดของอากาศยาน
ไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน ได้คือ 

                      0
V

b

V V b V D VMs C s K s                                   (5) 

       
/2 /2 /2

0b

b DJ s C s K s
                                        (6)  

โดย , 0
VD DK K


 ส่วนค่าผลรวมของความคลาดเคลื่อน หรือ sliding variable คือ 

ผลรวมของความคลาดเคลื่อนจากการเลื่อน คือ 

V V V X V Xs e e e d            (7) 
จากสมการที่ (7) ค่า Ve  และ Xe  หาได้จาก 

b T

V b b bde V R V   และ  X b b bde R X X   
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ผลรวมของความคลาดเคลื่อนจากการหมุน คือ 

R Rs e e e d               (8) 
จากสมการที่ (8) ค่า e  และ Re  หาได้จาก  

b T

b b bde R      และ  
1

2

bd bd

R b be R R


   

และ , , , 0V V      ส่วน bd bd

b b bR R R  และสัญลักษณ์  


 บ่งบอกเมทริกซ์ที่อยู่
ในรูป skew-symmetric to vector 
 

3.4 อินทิกรัลแบบพิเศษ  

 ในงานวิจัยฉบับนี้น าเสนอการอินทิกรัลค่าความผิดพลาดด้วยรูปแบบพิเศษโดยให้สัญลักษณ์ 

 d  น าไปใช้เพ่ือชดเชยค่าความผิดพลาด สมการอินทิกรัลแบบพิเศษ คือ 

0

*

0 0( ) ( ) ( )t t t

i i t ie d e d e d                (9) 
  โดย ie  คือ ค่าความผิดพลาดในเทอมที่ i  ส่วน *

ie  คือ solution of closed-loop error 
dynamics หาได้โดยการแก้สมการ differential ในสมการที่ 5 ส่วนค่า ie และ *

ie มีความสัมพันธ์กัน 
ดังนี้ *

i i ie e e    เมื่อ ie  คือ การเปลี่ยนแปลงของค่าความผิดพลาดระหว่าง ie  และ *

ie  ส่วน 0t  

คือ ค่าเวลาล่าสุดที่  
0

0
0 ( ) 0

p

t

i i
t

e t e d      และ 0 pt คือ ค่าเวลาก่อน 0t  ตัวอย่างเปรียบเทียบผล

ของการอินทิกรัลแบบพิเศษกับผลของการอินทิกรัลแบบทั่วไปดังรูปที่ 3.3  
 

 
 

รูปที่ 3.3 ผลของการอินทิกรับแบบพิเศษเทียบกับการอินทิกรัลแบบทั่วไป 
 



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 19 

 ในงานวิจัยนี้เลือกใช้อินทิกรัลแบบพิเศษเนื่องจากต้องการลดการสะสมของค่าความผิดพลาด
อย่างทันทีทันใด เมื่อค่าความผิดพลาดของระบบเขาสู่ศูนย์ โดยระบบที่ใช้อินทิกรัลแบบพิเศษจะ
สามารถท าให้ระบบเป็นแบบ contracting system ซึ่งระบบที่ใช้การอินทิกรัลแบบธรรมดาไม่
สามารถท าได้ อินทิกรัลแบบพิเศษจะรีเซ็ตค่าผลรวมของค่าความคลาดเคลื่อนให้มีค่าเท่ากับศูนย์ และ
เริ่มท าการอินทิกรัลใหม่ทุกครั้งเมื่อค่าค่าความผิดพลาดเป็นศูนย์ ท าให้การควบคุมระบบถูกทิศทาง
เสมอ ซึ่งต่างกับการอินทิกรัลแบบทั่วไปคือเมื่อเกิดการสะสมของผลรวมของค่าความผิดพลาดที่มาก
ขึ้น ในขณะเดียวกันระบบเข้าสู่ต าแหน่งที่ต้องการค่าผลรวมของความผิดพลาดยังคงมีมาก ท าให้
ระบบควบคุมผิดทิศทาง   

พิจารณามุม   โดย   ในที่นี้คือมุมที่หมุนรอบแกน k̂  ซึ่งแกน k̂  เป็นแกนใด ๆ ที่อากาศ
ยานหมุนรอบแกนดังกล่าวเป็นมุม   จะท าให้  b  ซ้อนทับกับ  bd  

โดย   คือมุม ส่วน k̂  คือแกนที่บรรยายใน bd

bR  ดังนั้นค่า Re  และ e สามารถหาได้จาก 

  ˆsinRe k        (10) 

    ˆ ˆ ˆ ˆsin cos 1e k k k k           (11) 

งานวิจัยนี้เสนอค่า  
/2

  ดังแสดงในสมการที่ 6 โดยเปลี่ยนค่า   และ   เป็น
2

  และ 
2

  

เหตุผลที่น าเสนอสมการที่ 6 แทนการใช้สมการที่ (12) เนื่องจากต้องการขยายปริภูมิการหมุนไปสู่
ปริภูมิการหมุนแบบเต็มรูปแบบ  3SO และเพ่ือท าให้ระบบเป็น contracting region ซึ่งจะท าให้
ระบบหดตัวเข้ามาสู่ common solution ท าให้ระบบมีค่าความผิดพลาดเป็นศูนย์ กล่าวคือระบบ
กลับมาสู่ design trajectory 

       0b

b DJ s C s K s
          (12) 

 

3.5 Nonlinear PID controller 

การออกแบบตัวควบคุมเลือกใช้ตัวควบคุม nonlinear PID controller โดยการเปลี่ยน
สมการการเคลื่อนที่ (3) และ (4) มาเป็นสมการที่ (5) และ (6) และท าการออกแบบ b

rF และ b

rT  ที่
เหมาะสม โดย b

rF  ที่เราออกแบบ ดังสมการที่ (13) 

  3
ˆR e

V

b b b b

r r V b r b D VF M V C V mg K s        (13) 

โดย b

rV และ b

rV  หาได้จาก 
 0

b t

r b bd V X V XV R V e e d            (14) 

  0

b b b t

r b bd b b bd V V V b X V X

d
V R V R V e e e d

dt
               (15) 
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จากโครงสร้างของตัวควบคุมจะอยู่ ในรูปแบบของ  PID Controller ที่ประกอบด้วย 
nonlinear feedforward มีค่า P, I  และ D-gains คือ ,

V VD V D VK K  และ
VDK  ส่วนการควบคุม 

Torque control law มีลัษณะโครงสร้างแบบเดียวกันอยู่ในรูปแบบ PID Controller ดังสมการที่ 
(16) 

 

 b b b b

r r b r DT J C K s
             (16) 

โดย b

r  และ b

r  หาได้จาก 

0

b t

r b bd R RR e e d  

             (17) 

  0

b b bd t

r b bd b b bd b R

d
R R E R e e d

dt
   

              (18) 

แตใ่นที่นีไ้มส่ามารถใช้สมการที่ (16) ได้ เนื่องจากสมการที่ (6) ได้นิยามให้ใช้ / 2  แทน 
เพ่ือที่จะขยาย SO(3) ดังนั้นเพ่ือรักษาคุณสมบัติดังกล่าว จึงต้องหาส่วนต่างของ สมการที่ (12) และ
สมการที ่(6) เพ่ือน าชดเชยในสมการที่ (16) ดังนั้นสมการที่ใช้ในการหาค่า b

rT  คือ 
 

 

  
 

     
  

0 0/2

0 0/2

ˆ ˆ ˆ ˆ1

2

ˆ ˆ ˆ ˆ1

2

b b b b

r r b r D

t t

R R

b

b D

t t

R R

T J C K s

d
J Ak B k k Ak

dt

d
J e d e d

dt

C K Ak B k k Ak

e d e d







  



  





 





 



     

     
  

     

      


   


   (19) 

โดย 2sin sin
2

A


   

2sin sin
2

B


   

 

3.6 Special integral error 

 งานวิจัยเสนออินทิกรัลแบบพิเศษแทนอินทิกรัลแบบทั่วไป เนื่องจากต้องการควบคุมให้ถูก
ทิศทาง โดยอินทกรัลแบบทั่วไปเกิดการสะสมของเทอมอินทิกรัลของค่าความผิดพลาดที่มากขึ้น เมื่อ
ค่าความผิดพลาดเป็นศูนย์เทอมดังกล่าวก็จะค่อย ๆ ลดลง ท าให้ค าสั่งในการควบคุมผิดทิศทาง ดังนั้น
อินทิกรัลแบบพิเศษจะช่วยแก้ปัญหาดังกล่าว โดยอินทิกรัลแบบพิเศษจะท าการรีเซตค่าอินทิกรัลทันที่ 
เมื่อค่าความผิดพลาดเป็นศูนย์ 
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 ก่อนหน้านี้เราได้กล่าวถึงระบบที่สมบูรณ์แบบ กล่าวคือเราทราบค่าปริมาณต่าง ๆ ที่ถูกต้อง 
แต่ในความเป็นจริงค่าต่าง ๆ ที่เราทราบนั้นอาจมีความคลาดเคลื่อน ดังนั้นสมการที่ (13) และ (16) 
จึงเป็นค่าที่ได้จากการประมาณ สามารถเขียนใหม่ให้อยู่ในรูปแบบการประมาณค่า ดังสมการที่ (20) 
และสมการที่ (21) 
    3R e

V

b b b b

r r V b r b D VF M V C V mg K s        (20) 

 b b b b

r r b r D VT J C K s
           (21) 

จากสมการที่ (20) และ (21) ค่า M  และ J  เป็นค่าที่ได้จากการประมาณ แทนค่าสมการที่ 
(20) และ (21) ในสมการที่ (3) และ (4) และเพ่ิมผลของตัวแปรที่มากระทบต่อระบบ เช่น ผลการ
สูญเสียของแรงขับที่เกิดจากการรบกวนของลม โดยเทอมดังกล่าวจะมีค่าประสิทธิภาพด้วย คือ V

และ   จะได้สมการใหม่ คือ 

  
3

3

R e

R e

V

b b

V V V V D V r V r b

b b

V r V r b

Ms C s K s M V C V mg

I M V C V mg









    

   
   (22) 

  

b b

D V r r

b b

r r

Js C s K s J C

I J C





    

 

     

    
    (23) 

โดย เครื่องหมาย  แสดงถึงค่า parameter estimation error ตัวอย่าง M M M   
 

อินทิกรัลแบบพิเศษท่ีได้น าเสนอนั้นท าให้  bF  b

rT  และองศาการหมุนของกิมบอลเกิดความ
ไม่ต่อเนื่อง เนื่องจากเมื่อเทอมอินทิกรัลรีเซตค่าเป็นศูนย์ ท าให้เกิดการกระโดดของค่าค าสั่งที่ใช้ในการ
ควบคุมอย่างทันทีทันใด ส่งผลให้การเคลื่อนที่ของอากาศยานมีการกระตุกตกลงมาอย่างทันที ปัญหา
ดังกล่าวสามารถแก้ไขโดยการท า interpolation เทอมอินทิกรัลแบบพิเศษ ในที่นี้ ใช้ linear 
interpolation ในการประมาณค่า การท า interpolation นั้นไม่ได้ท าตลอดช่วงของการอินทิกรัล แต่
จะท าในช่วงที่ค่าความผิดพลาดอยู่ในค่าที่ก าหนด ในที่นี้ก าหนดช่วง   ถึง   แสดงดังรูปที่ 3.4 
ดังนั้นค่าที่ใช้ในการค านวณ linear interpolation ในกรณีที่ค่าความผิดพลาดเป็นค่าติดลบจะใช้ค่า
  และศูนย์ ส่วนกรณีที่ค่าความผิดพลาดเป็นค่าบวกจะใช้ค่า   และศูนย์ในการประมาณ ผลจาก

การปรับปรุงด้วยการท า interpolation ท าให้ผลของการควบคุมไม่มีการกระตุก โดยการกระตุกนั้น
เกิดจากการใช้อินทิกรัลแบบพิเศษเมื่อค่าความผิดพลาดเป็นศูนย์ค่าผลรวมของเทอมอินทิกรัลจะถูก
ก าหนดให้เป็นศูนย์ทันที ท าให้ค่าแรงที่ใช้ในการควบคุมหายไปอย่างทันทีทันใด ดังรูปที่  3.3 ดังนั้น
การท า linear interpolation ในช่วงของเขตที่ก าหนด คือ   ถึง   ท าให้เทอมอินทิกรัลแบบ
พิเศษที่ท าการ interpolation นั้นไม่เป็นศูนย์ แต่จะลดลงอย่างรวดเร็วเมื่อเทียบกับกรณีอินทิกรัล
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แบบทั่วไป  ส่วนผลของเปรียบเทียบเมื่อน าไปใช้ระบบควบคุมจะกล่าวถึงในบทที่ 4 ส่วนของการ
ทดลองด้วยแบบจ าลอง 

 

รูปที่ 3.4 interpolation ของ special integral error 
 

3.7 Control allocation 

 ในส่วนนี้จะกล่าวถึงการจัดสรรการควบคุมอากาศยาน การเคลื่อนที่ของอากาศยานนั้นใช้แรง
ขับจากโรเตอร์ ซ่ึงการหมุนของโรเตอร์นั้นท าให้เกิดแรงยกที่ตัวใบพัด และแรงบิดที่เกิดจากการหมุน
ของโรเตอร์ ดังนั้นต้องหาความสัมพันธ์ของแรงแต่ละค่าให้ออกมาอยู่ในรูป 1234f  และ 5f  และ
นอกจากนี้แล้ว ยังต้องค านวณค่ามุม i  และมุม o  เพ่ือใช้ในการควบคุมอากาศยานให้เคลื่อนที่ได้
ตามท่ีต้องการ ดังนั้นตัวแปรที่ต้องใช้ในการควบคุมมี 7 ตัวแปร  แต่มีตัวแปรที่ทราบค่า 6 ค่า คือ b

rF

และ b

rT  ซ่ึงหาไดจ้ากสมการที่ (13) และ (19) ซ่ึงต้องท าการหาความสัมพันธ์ของ b

rF  และ b

rT  กับ 

1234f  5f  i  และ o  แต่เนื่องจากมีตัวแปรที่ทราบค่าเพียง 6 ตัวแปร ดังนั้นจ าเป็นต้องก าหนด
ความสัมพันธ์ของสมการเพ่ิมอีกหนึ่งเพ่ือท าให้มี 7 สมการ 7 ตัวแปร ดังนั้นสมการความสัมพันธ์ที่เพ่ิม
มาคือสมการความสัมพันธ์ของแรงขับใบพัดรอบๆ ต่อใบพัดตัวกลาง โดยสมการดังกล่าวคือ  
 
     1234 5r rf mf      (24) 
 
โดยที ่m คือ ค่าสัดส่วนของผลรวมของแรงใบพัดที่อยู่รอบ ๆ ต่อใบพัดตัวกลาง 
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รูปที่ 3.5 แรงขับท่ีใบพัดของอากาศยานที่เกิดจากการหมุนของโรเตอร์ 
 

จากรูปที่ 3.5 เส้นสีน้ าเงินแสดงแรงลัพธ์ที่เกิดจาก 1234rf  รวมกับ 5rf  ส่วนเส้นทึบสีเหลือง
แสดงค่า m ที่มีขนาดมากว่าเส้นประสีแดง จากรูปสามารถอธิบายความสัมพันธ์ค่าแรงลัพธ์ b

rF  
สามารถเกิดได้จากการรวมกันของเวกเตอร์ 1234rf และ 5rf ในหลายรูปแบบ ขึ้นอยู่กับค่า m ที่ก าหนด 
โดยในการก าหนดค่า m นั้นจะส่งผลต่อการเอียงของตัวกลไกกิมบอลกล่าวคือเมื่อค่า m มีค่าน้อยจะ
ท าให้กลไกลดังกล่าวเอียงน้อยลงตามไปด้วย ซึ่งจะลดการรบกวนของกระแสลม  

พิจารณารูปที่ 3.5 สามารถใช้กฎของโคซายน์หาขนาดของ 5rf  จะได้ 
2 2

5 2

cos 1 sin

1

r r b

r r

m m
f F

m

  



   (25) 

จากสมการที่ (25) จะเห็นได้ว่าค่า m ที่ก าหนดจะต้องไม่เท่ากับ 1 ทิศทางของ 5rf  หรือ 

5
ˆ

rn หาด้วยเรขาคณิตเช่นเดียวกับการหา 5rf  โดยในที่นี้เราทราบค่า 1234rf  และ b

rF  จากรูปที่ 3.5 
พิจารณาความสัมพันธ์การบวกกันของเวกเตอร์จะหาค่า 5rf  ได้จากการน าเวกเตอร์ b rF ลบด้วย
เวกเตอร์ 1234rf  จากนั้นเมื่อหารด้วยขนาดของ 5rf ได้ยูนิตเวกเตอร์ ซึ่งเป็นทิศทางของเวอเตอร์ 5rf

โดยผลลัพธ์ที่ได้แสดงดังสมการที่ (26) จากนั้นน าสมการที่ (26) ไปแก้หามุมที่ใช้ในการควบคุมสั่ง 
มอเตอร์เซอร์โว เพ่ือควบคุมการหมุนของใบพัดตัวกลาง ค่ามุมดังกล่าวคือ or  และ ir  ผลลัพธ์ที่ได้
แสดงดังสมการที่ (27) 
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 

 

 

5

5 3
5 5

5

5

2

ˆ
ˆ

2

ir ir or

r x b

r r ir ir or
r r y

r

r z ir or

s c s

n
F mf e s c s

n n
f

n c c

  

  

 

 
 

   
     

     
   
    

 
 

   (26) 

  

   
 

        

5 5

5

2

5 55 5

arctan 2 ,
2

arctan 2 , 1
22

r rx y

or r z

r rr r x yx y

ir

n n
n

n nn n





 
 
 
 

 
 

  
 
 

  (27) 

 

 ขนาดและทิศทางของ 5f  คือเวกเตอร์แรงของโรเตอร์ตัวกลาง ซึ่งขนาดนั้นเกิดจากแรงใบพัด
ของตัวโรเตอร์ ส่วนทิศทางของใบพัดเกิดจากการหมุนของกลไกกิมบอลที่ขับด้วยมอเตอร์เซอร์โวสอง
ตัว การตอบสนองต่อค าสั่งทั้งส่วนของขนาดและทิศทางของ 5f  นั้นมีความเร็วในการตอบสนองที่
ต่างกัน โดยการตอบสนองของตัวโรเตอร์นั้นเร็วมาก ส่วนการตอบสนองของตัวมอเตอร์เซอร์โว
ค่อนข้างช้า ส่งผลให้ทิศทางของแรงที่เกิดขึ้นไม่ตรงตามต้องการอย่างทันทีทันใด ซึ่งท าให้ทิศทางของ 

5cf  ไม่ได้ชี้ไปทิศทางเดียวกันกับ 5rf  ดังนั้น b

rF  ก็จะไม่ได้ค่าตามที่ต้องการ นอกจากนี้แล้วเมื่อน า
สมการที่ (25) มาใช้ในการค านวณทิศทางของใบพัด ก็ไม่สามารถรับประกันได้ว่าทิศทางที่ได้จะเป็น
ทิศทางที่ควรจะเป็นเสมอไป ตัวอย่างเช่น เนื่องจากแรงของใบพัดตัวอ่ืนที่อยู่รอบอาจจะมีการกลับ
ทิศทางของแรงชี้ลง ซึ่งของจริงไม่สามารถท าได้ เนื่องจากขอบเขตของแรงใบพัดรอบนอกอยู่ในช่วง 

 max0, if  เพราะฉะนั้นจึงจ าเป็นต้องใช้ optimization subject to constraints เพ่ือแก้ปัญหา
ดังกล่าว 

 
2

1 2 3 4 3 5 5
ˆ ˆarg min ( ) b

c c c c c rg x f f f f e f n F       

 

 

 

 

 

1

5
2

5 3

4

5

0 0

. . 0 0

0

c b

r
xy c

b

c rx y

bc
r

z
c

f
Tl l h n f

s t l l h n f T

fb b b b
T

f

 
                             

   (28) 

max0 , 1,...,5ic if f i    

ค่าคงที่ b คือ สัมประสิทธิ์แรงยกและแรงบิดต้านของใบพัดโดยในที่นี้ใช้ผลจากการทดลอง 
ค่าที่ได้จากการทดลองมีค่าสูงสุดของใบพัดรอบนอกและใบพัดตัวกลางอยู่ที่ 8.5 และ 11 N ส่วนค่า 
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b

rT  ก าหนดได้ด้วยสมการที่ (4) แล้วแก้หาค่าแรงของมอเตอร์แต่ละตัว *

icf  เพ่ือใช้ในการสั่งมอเตอร์
แต่ละตัว ด้วยสมการที่ (28) ซึ่งในที่นี้แก้หาด้วยวิธี close form solution   

 เมื่อ o และ i  ไม่เท่ากับ or และ ir จะท าให้เทอม * *

1234 3 5 5
ˆ ˆ b

c c rf e f n F  ไม่เท่ากับศูนย์ 
ซึ่งจะท าให้เกิดการเหลือมกันของ b

rF และ b

cF  จากสมการที่ (29) จะเห็นได้ว่าเทอมดังกล่าวจะเป็น
ศูนย์ได้เมื่อ i ir o ir i orc s s c s s      ได้เท่ากับศูนย์ ถ้าไดนามิกส์ของกลไกกิมบอลได้ออกแบบมาเป็น
อย่างดี และ 5rf  มีขนาดเล็กพอจะท าให้ค่าความแต่กต่างของ b

rF และ b

cF  อยู่ในกรอบที่จ ากัดท า
ให้ * *

1234 3 5 5
ˆ ˆ b

c c r Ff e f n F e    

 

 

 

* *

1234 3 5 5

5 2 2 2

ˆ ˆ

2
0

V

b

V V V D V c c r

i i o

i ir o ir i or

r i i o

i i o

Ms C s K s f e f n F

s c s
c s s c s s

f s c s
s c s

  
     

  
  

    

 
  

 
 
  

    (29) 

 

3.7 Admissible trajectories of UAV 

 ในส่วนนี้เราจะพิจารณาหาองศาการเอียงของ UAV จากรูปที่ 3.2 พิจารณาสมดุลของแรงใน
แกนต่าง ๆ จะได้ 
 สมดุลของแรงในแกน y 

5 sin sin 0f mg        (30) 
 สมดุลของแรงในแกน x 

1234 5 cos cos 0f f mg       (31) 
 
โดย  1234 5f mf  จากสมการที่ (30) และ (31) จัดรูปใหม่จะได้ 

sin
tan

cosm








     (32) 

 สมดุลของโมเมนต์รอบแกน x 
     1 2 5 sin 0f f l f h        (33) 
น าสมการที่ (33) จัดรูปสมการใหม่จะได้ 

     5 2 1
sin

l
f f f

h 
       (34) 

พิจารณาสมการที่ (34) เมื่อ   คือมุมเอียงของกลไกกิมบอลที่องศาการเอียงอยู่ที่ต าแหน่ง 
90 องศา ค่า sin90  มีค่าเป็นหนึ่ง และพิจารณากรณีที่แรง 1f  มีค่าเป็นศูนย์ ดังนั้นจากสมการที่ 
(34) จะได้ค่า 5f อยู่ในช่วง 5 2,max0 ( / )f l h f  หากค่า 5f  มากกว่าในช่วงดังกล่าวท าให้อากาศยาน
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ไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน มีโอกาสพลิกคว่ า นอกจากนี้เมื่อพิจาณาสมการที่ (32) กรณีที่ 0m 

หรือกล่าวคือกรณีที่  5f  มีขนาดมากกว่า  1234f  อย่างมากจะท าให้สมการที่  (32) อยู่ ในรูป 
tan sin / cos    ดั งนั้ นค่ ามุม     และเมื่ อ พิจารณค่ ามุมที่ ต าแหน่ ง  90 องศา 

 90   จะท าให้องศาการเอียงของ UAV และกลไกกิมบอลสามารถเอียงได้มากขึ้น แต่ในทาง

ปฏิบัติเราไม่สามารถออกแบบให้โรเตอร์ตัวกลางมีขนาดที่ใหญ่มาก และในทางปฏิบัติเมื่อมุม 
45  จะท าให้  อากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนบินตกลง เนื่องจากแรง 5f  มีแรง

องค์ประกอบในทิศทาง z  ดังนั้นองศาการเอียงของกลไกกิมบอลไม่ควรเกิน 45 องศา ส่วนค่า m  
ได้ก าหนดให้จ ากัดค่าต่ าสุดไว้ที่ 1.6 ดังนั้นหากน าค่าดังกล่าวมาพิจารณาหาค่า   โดยแทนค่า

45  องศา และ 1.6m  ในสมการที่ (32) จะได้ max 17   องศา ซึ่งเป็นมุมเอียงสูงสุดของตัว
อากาศยาน 
 

3.8 ออกแบบและสร้างต้นแบบของอากาศยาน ส าหรับการทดสอบจริง 

จากแนวคิดการออกแบบได้ออกแบบอากาศยานแบบไร้คนขับที่ใช้ส าหรับทดสอบจริง มีโครงสร้าง
หลักที่ข้ึนรูปด้วยไม้บัลซ่า ดังรูป 3.6  

 

รูปที่ 3.6 ต้นแบบอากาศยานไร้คนขับแบบ 4 ใบพัดตรึง ที่มีทั้งหมด 6 ใบพัด และใบพัดคู่ควบตรง
กลางสามารถปรับทิศทางของแรงยกได้ 

 

เนื่องจากต้องทดสอบในห้องที่มีเนื้อที่จ ากัดจึงเลือกให้มีขนาดเล็กที่สุดเท่าที่จะเป็นไปได้ มีขนาด
เหมาะสมส าหรับจัดวาง และสามารถรับภาระอุปกรณ์จ าเป็นต่าง ๆ ได้ เช่น บอร์ดประมวลผล แบตเตอรี่ 
สายไฟ เป็นต้น มีแหล่งจ่ายไฟจากภายนอกต่อไปยังตัวขับมอเตอร์ เพ่ือใช้ในการควบคุมมอเตอร์ ส่วนการจัด
วางให้อากาศยานสมดุลใช้การทดลองวางกับของจริงตอนประกอบเพ่ือความสะดวกรวดเร็ว 
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เริ่มออกแบบจากเลือกใบพัดขนาด 5 inch ถึง 6 inch (ด้วยระยะ pitch 4.5 inch) คู่กับมอเตอร์ไร้
แปรงถ่านที่ม ีKv ประมาณ 2300 เนื่องจากเป็นมอเตอร์ที่มีเหมาะสมกับขนาดพ้ืนที่ห้องทดลอง และมแีรงยก
ที่เพียงพอ (~ 4x0.45kg) เมื่อก าหนดน้ าหนักอากาศยานในขั้นตอนออกแบบไว้ประมาณ 1.6 kg และมีขนาด
พ้ืนที่ส าหรับจัดวางอุปกรณ์อ่ืน ๆ  เพียงพอไม่เล็กเกินไป  (ในการทดลองจะเลือกใช้ Beaglebone Blue เป็น 
บอร์ดประมวลผล และ Dynamixel: xl-320 เป็นมอเตอร์เซอร์โว) 

จากนั้นจึงก าหนดขนาดกลไกไจโรตัวใน (ลักษณะเป็นแท่งยาว) ให้มีความยาวใกล้เคียงกับความยาว
ของใบพัด ซึ่งมีชิ้นส่วนส าหรับติดตั้งมอเตอร์ไร้แปรงถ่านและมอเตอร์เซอร์โวอยู่ตรงกลางแล้วจึงออกแบบ
กลไกไจโรตัวนอก (ลักษณะเป็นวงแหวน) ให้มีขนาดรูวงในเพียงพอส าหรับพ้ืนที่ท าการของกลไกไจโรตัวในเมื่อ
ใบพัดคู่ควบหมุน  

ตัวล าอากาศยานออกแบบเช่นเดียวกับไจโรตัวนอกที่ต้องมีพ้ืนที่วงแหวนด้านในเพียงพอต่อพ้ืนที่ท า
การของใจโรตัวนอก มีชิ้นส่วนติดตั้งมอเตอร์เซอร์โวและเพลา, แขนส าหรับติดตั้งมอเตอร์ไร้แปรงถ่านทั้ง 4 ตวั 
และเสาตั้ง 4 เสา ได้ล าอากาศยาน ดังรูป 3.6 

3.9 การเชื่อมต่ออุปกรณ์ระบบควบคุมอากาศยานไร้คนขับ 
 

 

รูปที่ 3.7 การเชื่อมต่อการสื่อสารของระบบควบคุมอุปกรณ์ของต้นแบบอากาศยานไร้คนขับ 
 

นอกจากส่วนโครงสร้างของอากาศยานไร้คนขับ การเคลื่อนที่ของอากาศยานต้องมีส่วนอุปกรณ์ที่ใช้
ในการควบคุมการเคลื่อนที่ ดังรูปที่ 3.7 การควบคุมการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับประกอบ 4 ส่วน คือ 
อินพุต การประมวลผล ขับเคลื่อน และป้อนกลับ ส่วนของอินพุตในที่นี้เลือกใช้คอมพิวเตอร์ระบบปฏิบัติการ 
Ubuntu และ ใช้ PX4 ซึ่งเป็นโอเพนซอร์สส าหรับออกแบบและพัฒนาโปรแกรมในการควบคุม ค าสั่งอินพุตที่
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ป้อนผ่านคอมพิวเตอร์ คือ ค่าต าแหน่ง ความเร็ว ความเร่ง จะถูกส่งโดยผู้ใช้งานด้วยคอมพิวเตอร์ในการ
ควบคุมค าสั่ง แล้วส่งต่อค าสั่งต่อไปยัง Beagle board ท าหน้าที่ประมวลผล โดยมีโค๊ดโปรแกรมที่ใช้ในการ
ควบคุมฝั่งไว้บนบอร์ด ส่วนถัดมา คือ ส่วนของการขับเคลื่อน ซึ่งจะแยกเป็นสองส่วน ส่วนแรกขับเคลื่อน
ด้วยดีซีมอเตอร์ไร้แปรงถ่านใช้เป็นแหล่งก าเนิดแรงในการลอยตัวของอากาศยาน ด้วยควมคุมแรงผ่าน
สัญญาณ PWM ไดรฟ์ที่นี้เลือกใช้ คือ hobbywing xrotor 40a esc  และ ส่วนขับเคลื่อนที่สอง คือ ขับเคลื่อน
องศาการหมุนของกลไกไจโรตัวในและตัวนอกด้วยมอเตอร์เซอร์โวในที่นี้ใช้ Dynamixel-XL-320 ส่วนสุดท้าย 
คือ การป้อนกลับ ระบบป้อนกลับใช้กล้อง vicon cameras กล้องดังกล่าวจะท าหน้าที่ตรวจจับต าแหน่งของ
อากาศยานไร้คนขับ ด้วยการสะท้อนแสงอินฟาแรตของลูกบอลกลมที่ติดบนตัวอากาศยาน จากนั้นจึงน าค่า
ต าแหน่งที่ได้ไปค านวณค่าเร็ว และความเร่งของอากาศยาน เพ่ือให้ได้พารามิเตอร์ตามที่ต้องการ  
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บทที่ 4 

ผลการทดลอง 
 

ในการทดลองนั้นได้แบ่งการทดลองออกเป็น 2 ส่วน คือ การทดสอบหาค่าแรงใบพัด และ
การทดสอบพลศาสตร์อากาศยาน ในการทดลองพลศาสตร์อากาศยาน ได้ทดลองด้วยกัน 3 แบบ คือ 
การออกแบบจ าลองที่ใช้ระบบการควบคุมแบบ nonlinear PID controller ที่ใช้อินทิกรัลในรูปแบบ
ที่ต่างกัน ถัดมาจะเป็นการทดลองการเคลื่อนที่จริงในรูปแบบการเลื่อน การหมุน และการเคลื่อนที่
แบบทั่วไป ส่วนการทดลองสุดท้ายคือทดสอบการบินจริงตามเส้นทางการเคลื่อนที่ในรูปแบบ 3D-
Lissajous หรือ เส้นโค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติ 

 

4.1 การทดสอบหาค่าแรงของใบพัด 

เนื่องจากอากาศยานแบบไร้คนขับมีโรเตอร์ทั้งหมด 6 ตัว โดยมีโรเตอร์แบบตรึงจ านวน 4 ตัว และ   
โรเตอร์คู่ควบทีส่ามารถปรับความเอียงได้อีก 1 ชุด ดังนั้นการทดสอบเพ่ือหาค่าแรงของใบพัดนั้นจะแบ่งเป็น 2 
ลักษณะ คือ การทดสอบหาค่าแรงของโรเตอร์แบบตรึง และการทดสอบหาค่าแรงส าหรับโรเตอร์แบบคู่ควบ 

4.1.1 การทดสอบหาค่าแรงของใบพัดส าหรับโรเตอร์แบบตรึง 

การทดสอบหาค่าแรงของโรเตอร์แบบตรึงนั้น ได้ท าการทดสอบโดยได้ติดตั้งแขนของอากาศยาน เพ่ือ
ไปขวางกันการไหลของอากาศให้ใกล้เคียงกับสภาวะจริง โดยมีรูปแบบการติดตั้งดังรูป 4.1 ค่าแรงที่วัดได้มี
ค่าสูงสุด 8.5 N ในแกน z 

 

รูปที่ 4.1 การติดอุปกรณ์ทดสอบการวัดแรงของโรเตอร์แบบตรึง 
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4.1.2 การทดสอบหาค่าแรงของใบพัดส าหรับโรเตอร์แบบคู่ควบ 

การทดสอบหาค่าแรงของใบพัดส าหรับโรเตอร์แบบคู่ควบ มีแนวคิดเช่นเดียวกันกับการทดสอบก่อน
หน้า คือต้องการให้การขวางกันการไหลของอากาศใกล้เคียงกับสภาพจริงของอากาศยาน จึงได้ออกแบบ
อุปกรณ์ในการจับยึดให้ใกล้เคียงกับการติดตั้งบนอากาศยาน แสดงดังรูปที่ 4.2 ค่าแรงที่วัดได้มีค่าสูงสุด 11 
N ในแกน z 

 

รูปที่ 4.2 การติดอุปกรณ์ทดสอบการวัดแรงและแรงบิดของโรเตอร์แบบคู่ควบ 
 

4.2 การทดลองพลศาสตร์ของอากาศยาน 

ในการทดสอบพลศาสตร์ของอากาศยานนั้นได้ท าการทดลองด้วยกัน 3 ส่วน คือ การ
ออกแบบจ าลองที่ใช้อินทิกรัลในรูปแบบที่แตกต่างกัน เพ่ือดูผลตอบสนองของอากาศยาน ถัดมาจะ
เป็นการทดลองการเคลื่อนที่จริงในรูปแบบการเคลื่อนที่แบบเลื่อนและการเคลื่อนที่แบบทั่วไป เพ่ือ
ทดลองความสามารถในการเคลื่อนที่แบบพ้ืนฐาน และการเคลื่อนที่ขณะที่ท าการเอียงล าตัวของ
อากาศยานให้ใกล้เคียงกับค่าเอียงสูงสุด ส่วนการทดลองสุดท้ายคือทดสอบการบินจริงตามเส้นทาง
การเคลื่อนที่ในรูปแบบ 3D-Lissajous หรือ เส้นโค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติด้วยความสูงและมุมที่มีการ
เปลี่ยนแปลงตลอดเวลา  

การทดลองจริงนั้นส าหรับอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนได้ใช้ตัวควบคุมแบบ 
Nonlinear PID controller ที่ประกอบด้วยเทอมอินทิกรัลแบบพิเศษที่ท าการ interpolation 
เนื่องจากการทดลองด้วยแบบจ าลอง แสดงให้เห็นว่าการใช้อินทิกรัลแบบพิเศษนั้นจะท าให้การ
เคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนมีรูปแบบการเคลื่อนที่แบบ ripple ในการทดลอง
จริงรูปแบบการเคลื่อนที่ดังกล่าวมีโอกาศท าให้อากาศยานตกลงขณะทดลองได้ ซึ่งอาจก่อให้เกิดความ
เสียหายต่ออากาศยาน ดังนั้นจึงท าการทดลองบินจริงด้วยการใช้อินทิกรัลแบบพิเศษที่ท าการ 
interpolation 
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4.2.1 การออกแบบการจ าลองที่ใช้อินทิกรัลในรูปแบบที่ต่างกัน 
การทดลองนี้ได้ออกแบบการจ าลองที่ใช้อินทิกรัลแบบพิเศษ เปรียบเทียบกับอินทิกรัลแบบ

พิเศษที่มีการท า interpolation และการอินทกรัลแบบทั่วไป โดยในการทดลองได้จ าลอง UAV ให้มี
ค่าพารามิเตอร์ต่าง ๆ เช่น มวล ความเฉื่อย เป็นต้น แตกต่างจากค่าจริง 30% และออกแบบเส้นทาง
การเคลื่อนที่ในรูปแบบ 3D-Lissajous หรือ เส้นโค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติด้วยความสูงและมุมที่มีการ
เปลี่ยนแปลงตลอดเวลา โดยสร้างเส้นทางการเคลื่อนที่ถูกออกแบบโดยสมการที่ (33) 
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  (33) 

 

โดย      bdX   คือ ต าแหน่งของ UAV 
         bd

bd  คือ ความเร็วเชิงมุมของ UAV 
 

ค่า k  เป็นค่าที่เปลี่ยนแปลงมีค่าอยู่ระหว่าง 0 ถึง 2  โดยมีอัตราการเปลี่ยนแปลง 
55 10k    ค่าเมทริกซ์ประสิทธิ์ภาพก าหนดให้เป็นเมทริกซ์ที่อยู่ในแนวทะแยงและเป็นค่าคงที่ 

0.67V   โดยตัวเลขดังกล่าวมาจากอัตราส่วนน้ าหนักจริงต่อค่าน้ าหนักที่ออกแบบในสมการ
ควบคุม และอัตราส่วน m  ก าหนดโดย r ซึ่งเป็นค่ามุมเอียงของ b

rF  ส่วนค่า PD-gains จะถูกปรับ
ค่าเพ่ือให้ระบบเป็นแบบ critically damped โดยมีค่า  0.4n Hz   ส าหรับการเคลื่อนที่แบบ
เลื่อน ส่วนการเคลื่อนที่แบบหมุนออกแบบระบบให้เป็น underdamped มีค่า 0.146   และ 

1.533n Hz   ส่วน I-gains ได้ปรับจูนให้ระบบมีค่าความผิดพลาดอยู่ที่ประมาณศูนย์ด้วยช่วงบวก
ลบที่ยอมรับได้ โดยค่า gain ต่าง ๆ ถูกจ ากัดด้วยความถี่รอบการควบคุม สัญญาณรบกวน ค่าความ
ผิดพลาดของโมเดล และ actuator dynamics โดยค่า gains หากมีค่ามากเกินไปจะท าให้ระบบไม่
สามารถควบคุมได้เนื่องจากข้อจ ากัดดังกล่าว โดยการทดลองนี้ได้แสดงผลการทดลองต าแหน่งการ
ควบคุมในแกน z และมุมพิทรอบแกน y ดังรูปที ่4.3 
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รูปที่ 4.3 เปรียบเทียบผลตอบสนองของอินทิกรัลแบบทั่วไป อินทิกรัลแบบพิเศษ และอินทิกรัลแบบ
พิเศษที่มีการ interpolation 

 

จากรูปที่ 4.3 แสดงให้เห็นการใช้อินทิกรัลแบบทั่วไปท าให้เกิด overshoot และundershoot 
เมื่อเส้นทางการเคลื่อนที่เกิดการเปลี่ยนแปลงอย่างทันทีทันใด  ส่วนการใช้อินทิกรัลแบบพิเศษท าให้ 
overshoot หรือ undershoot หายไป แต่จะเกิด ripples แทน คือท าให้การเคลื่อนที่เกิดเป็น
ลักษณะรูปคลื่นตลอดเส้นทางการเคลื่อนที่ สาเหตุดังกล่าวเกิดจากเมื่อแบบจ าลองอากาศยานไร้
คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน เคลื่อนที่ไปยังต าแหน่งที่ก าหนด ท าให้ขณะนั้นค่าความผิดพลาดเป็นศูนย์ 
ดังนั้นการอินทิกรัลแบบพิเศษท าให้เทอมอินทิกรัลเป็นศูนย์อย่างทันทีทันใด ส่งผลให้ค่าแรงที่ใช้ในการ
ควบคุมตกลงอย่างทันที แบบจ าลองอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนจึงตกลง ท าให้ค่าความ
ผิดพลาดของระบบไม่เป็นศูนย์จึงเกิดการสะสมเทอมอินทิกรัลขึ้นใหม่ส่งผลให้แรงขับอากาศยานที่
เพ่ิมขึ้น แต่เมื่อแบบจ าลองเคลื่อนที่ไปยังต าแหน่งที่ก าหนดจะท าให้ค่าความผิดพลาดเป็นศูนย์ ซึ่งท า
ให้เทอมอินทิกรัลเป็นศูนย์อีกครั้ง เมื่อเกิดรูปแบบดังกล่าวซ้ าไปซ้ ามา ส่งผลให้แบบจ าลองอากาศยาน
เกิดการเคลื่อนที่เป็นรูปคลื่นเมื่อใช้การอินทิกรัลแบบพิเศษ แต่หากท าการ interpolation ให้กับการ
อินทิกรัลแบบพิเศษ ท าให้เทอมอินทิกรัลไม่ลดลงเป็นศูนย์อย่างทันทีทันใด แต่จะลู่เข้าหาศูนย์อย่าง
รวดเร็วด้วยความชันที่มากกว่าการท าอินทิกรัลแบบทั่วไป ท าให้การท า interpolation ให้กับ
อินทิกรัลแบบพิเศษสามารถหาค่าแรงชดเชยที่เหมาะสมได้ดีกว่าการท าอินทิกรัลแบบทั่วไปและการ
อินทิกรัลแบบพิเศษที่ไม่ได้ท าการ interpolation ท าให้แบบจ าลองการควบคุมสามารถติดตาม
เส้นทางการเคลื่อนที่ได้โดยไม่เกิด ripples 
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4.2.2 การทดลองการเคลื่อนที่จริงในรูปแบบเลื่อนและการเคลื่อนที่แบบทั่วไป 

การทดลองการเคลื่อนที่จริงในรูปแบบเลื่อน 

ในการทดลองนี้ได้ทดสอบความสามารถในการเคลื่อนที่ในแนวเส้นตรงตามแกนต่าง ๆ และการ
หมุนรอบแกนต่าง ๆ ของอากาศยาน โดยให้อากาศยานเคลื่อนที่ในแนวแกน x y และ z เป็นระยะทาง 0.5 
เมตร จากนั้นจึงให้อากาศหมุนรอบแกน x และ y เป็นมุม 10 องศา และหมุนรอบแกน z เป็นมุม 25 องศา ผล
การทดลองแสดงดังรูปที่ 4.4 ถึงรูปที่ 4.6 

 

รูปที่ 4.4 การเคลื่อนที่ในแนวเส้นตรง 

 

รูปที่ 4.5 ต าแหน่งการเคลื่อนที่ในแนวเส้นตรงและค่าความคลาดแคลื่อนของต าแหน่ง 
 

จากรูปที่ 4.4 ผลการทดสอบการเคลื่อนที่ในแนวเส้นตรงของอากาศยานแบบไร้คนขับในรูปแบบ 3 

มิติ แสดงให้เห็นได้ว่าอากาศยานสามารถเคลื่อนที่ไปตามทิศทางที่ต้องการได้ ล าดับการเคลื่อนที่ในแนว

เส้นตรงไปยังทิศทางต่าง ๆ แสดงดังรูปที่ 4.5 โดยเริ่มแรกอากาศยานจะเคลื่อนที่ในแนวแกน z ตามทิศ
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ทางบวกเป็นระยะทาง 0.5 เมตร กล่าวคือเป็นช่วงที่อากาศยานเคลื่อนที่ขึ้นจากพ้ืนมาลอยตัวตัวอยู่ด้านบน

เป็นต าแหน่งที่จะเปรียบเสมือนเป็นจุดเริ่มต้นของการเคลื่อนที่เมื่ออากาศยานลอยตัวซึ่งมีพิกัดต าแหน่งคือ 

(0,0,0.5) เมตร จากนั้นอากาศยานเคลื่อนที่ไปตามแนวแกน x ในทิศทางบวกเป็นระยะทาง 0.5 เมตร และ

เคลื่อนที่ไปในทิศทางลบเป็นระยะทาง 1 เมตร กล่าวคือเคลื่อนไปที่พิกัดต าแหน่ง (-0.5,0,0.5) เมตร และ

กลับมาที่จุดเริ่มต้นของการเคลื่อนที่เมื่ออากาศยานลอยตัวที่พิกัดต าแหน่ง (0,0,0.5) เมตร จากนั้นจึงเคลื่อนที่

ในในทิศทาง y โดยมีล าดับการเคลื่อนที่ลักษณะเช่นเดียวกันกับทิศทาง x เมื่ออากาศยานแคลื่อนที่กลับมาที่

ต าแหน่ง (0,0,0.5) จึงท าการทดสอบการหมุนตัวรอบแกนต่าง ๆ โดยล าดับการหมุนในทิศทางบวกก่อน

จากนั้นหมุนไปยังทิศทางลบแล้วหมุนกลับมาที่ต าแหน่งศูนย์องศา โดยการทดลองได้เริ่มการหมุนรอบแกน y 

x และ z เป็นมุม 10 องศา 10 องศา และ 25 องศา ตามล าดับ  

ผลการทดสอบการเคลื่อนที่ในแนวเส้นตรงของอากาศยาน ดังรูปที่ 4.4 กล่าวได้ว่าสามารถควบคุม

การเคลื่อนที่ของอากาศยานได้ตามต้องการ โดยค่าเฉลี่ยความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งในแนวแกน x y และ 

z มีค่า 7 มิลลิเมตร  -16 มิลลิเมตร  และ 24 มิลลิเมตร  ตามล าดับ เมื่อพิจารณารูปแบบการเคลื่อนที่จะเห็น

ได้ว่าการควบคุมต าแหน่งในแนวแกน x สามารถท าได้ดีกว่าแกนอ่ืน ๆ  เนื่องจากจากรูปที่ 4.5 ผลการทดสอบ

การเคลื่อนที่มีค่าใกล้เคียงค่าค าสั่งและไม่โน้มเอียงไปในแกนบวกหรือแกนลบฝั่งใดฝั่งหนึ่ง ซึ่งต่างกับแกน y ที่

มีผลค่าความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งอยู่ในแกนลบ ส่วนแกน z มีค่าความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งอยู่ใน

แกนบวก และเมื่อเปรียบเทียบค่าเฉลี่ยความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งในแกน x มีค่าน้อยที่สุดโดยมีค่า 7 

มิลลิเมตร  ผลการทดสอบการควบคุมการหมุนรอบแกนต่าง ๆ ดังรูปที่ 4.6 โดยค่าเฉลี่ยความคลาดเคลื่อนของ

การหมุนรอบแกน x มีค่า 1 องศา y มีค่า 1.3  องศา z มีค่า 0.08 องศา อย่างไรก็ตามเมื่อพิจารณาลักษณะ

การแกว่งของค่าความผิดพลาดของต าแหน่ง ดังรูปที่ 4.6 จะเห็นได้ว่าค่าความคลาดเคลื่อนของการหมุนรอบ

แกน x และ y จะอยู่ในช่วง -1 ถึง 4 องศา ส่วนค่าความคลาดเคลื่อนของการหมุนรอบแกน x อยู่ในช่วง -0.5 

ถึง 1 องศา 
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รูปที่ 4.6 องศาการหมุนของเคลื่อนที่ในแนวเส้นตรงและค่าความคลาดแคลื่อนของการหมุน 
 

การทดลองการเคลื่อนที่จริงในรูปแบบการเคลื่อนที่แบบทั่วไป 

ในการทอดสอบการควบคุมการเคลื่อนที่ในเส้นทางการเคลื่อนที่แบบทั่วไปนั้น มีวัตถุประสงค์เพ่ือ
ทดสอบความสามารถการควบคุมการเคลื่อนที่ในเส้นทางการเคลื่อนที่ที่ซับซ้อนขึ้น โดยได้ออกแบบเส้นทาง
การเคลื่อนที่ที่มีลักษณะการเคลื่อนที่แบบทั่วไปคือมีการควบคุมลักษณะที่ให้อากาศยานลอยตัวหยุดอยู่กับที่
แล้วท าการควบคุมการหมุนพร้อมกันทุกทิศทางโดยหมุนรอบแกน x y และ z เป็นมุม 4 องศา 10 องศา และ 
25 องศา ตามล าดับ จากนั้นท าการทดสอบโดยท าการเคลื่อนที่เป็นลักษณะวิถีโค้งบนระนาบ z-x ขณะ
เคลื่อนที่จะท าการหมุนรอบแกน y ไปด้วยพร้อมกัน หลักจากนั้นจะท าการทดสอบการเคลื่อนที่วิถีโค้งบน
ระนาบ x-y และขณะเคลื่อนที่จะท าหมุนรอบแกน z ไปด้วยพร้อมกัน ดังนั้นในการทดลองนั้นจะมีช่วงที่สนใจ
แบบออกเป็น 3 ช่วงด้วยกันคือ ช่วงการทดสอบการหมุนรอบแกนต่าง ๆพร้อมกันขณะลอยตัวอยู่กับที่ การ
ทดสอบการเคลื่อนที่แบบทั่วไปบนระนาบ z-x  การทดสอบการเคลื่อนที่แบบทั่วไปบนระนาบ x-y ดังรูปที่ 4.7 
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รูปที่ 4.7 การเคลื่อนที่แบบทั่วไป 
 

ผลการทดสอบการควบคุมต าแหน่งการเคลื่อนที่แบบทั่วไป ดังรูปที่ 4.8 โดยการวิเคราะห์ผลในส่วน

นี้พิจารณาเฉพาะช่วงที่อากาศยานมีรูปแบบการเคลื่อนที่แบบทั่วไปเท่านั้น โดยจากรูปในช่วงเวลา 90 วินาที 

ถึง 270 วินาที เป็นช่วงอากาศยานลอยตัวอยู่กับที่และท าการหมุนรอบแกนต่าง ๆ  โดยค่าความคลาดเคลื่อน

ของต าแหน่งในแกน x อยู่ในช่วง -0.02 ถึง 0.02 เมตร ส่วนแกน y ค่าความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งอยู่

ในช่วง -0.04 ถึง -0.02 เมตร และแกน z ค่าความคลาดเคลื่อนอยู่ในช่วง -0.02 ถึง 0.05 เมตร พิจารณาค่า

ความคลาดเคลื่อนขององศาการหมุนของการเคลื่อนที่ช่วงอากาศยานลอยตัวอยู่กับที่และหมุนรอบแกนต่าง ๆ 

ค่าความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบแกน x มีค่า 0 ถึง 3 องศา ค่าความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบ

แกน y มีค่า 0 ถึง 4 องศา ส่วนค่าความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบแกน z มีค่า -1 ถึง 1 องศา  

จากนั้นพิจารณาการเคลื่อนที่ลักษณะวิถีโค้งบนระนาบ z-x ขณะเคลื่อนที่จะท าการหมุนรอบแกน y 

จากรูปการเคลื่อนที่ดังกล่าวจะอยู่ในช่วงเวลา 270 วินาที ถึง 410 วินาที ค่าความคลาดเคลื่อนของต าแหน่ง

ในแกน x อยู่ในช่วง 0 ถึง 0.04 เมตร ส่วนแกน y ค่าความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งอยู่ในช่วง -0.02 ถึง -0.02 

เมตร และแกน z ค่าความคลาดเคลื่อนอยู่ในช่วง -0.02 ถึง 0.04 เมตร พิจารณาค่าความคลาดเคลื่อนขององศา

การหมุนของการเคลื่อนที่ช่วงอากาศยานลอยตัวอยู่กับที่และหมุนรอบแกนต่าง ๆ ค่าความคลาดเคลื่อนองศา

การหมุนรอบแกน x มีค่า -2 ถึง 4 องศา ค่าความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบแกน y มีค่า -2 ถึง 6 องศา 

ส่วนค่าความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบแกน z มีค่า -1 ถึง 1 องศา  

ในการทดลองนี้ส่วนสุดท้ายที่จะพิจารณาคือการเคลื่อนที่วิถีโค้งบนระนาบ x-y และขณะเคลื่อนที่จะ

ท าหมุนรอบแกน z ไปด้วยพร้อมกัน จากรูปที่ 4.8 และรูปที่ 4.9 การเคลื่อนที่ดังกล่าวจะอยู่ในช่วงเวลา 410 

วินาที ถึง 600 วินาที ค่าความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งในแกน x อยู่ในช่วง 0 ถึง 0.05 เมตร ส่วนแกน y ค่า

ความคลาดเคลื่อนของต าแหน่งอยู่ในช่วง -0.04 ถึง -0.02 เมตร และแกน z ค่าความคลาดเคลื่อนอยู่ในช่วง -
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0.02 ถึง 0.04 เมตร พิจารณาค่าความคลาดเคลื่อนขององศาการหมุนของการเคลื่อนที่ช่วงอากาศยานลอยตัว

อยู่กับที่และหมุนรอบแกนต่าง ๆ ค่าความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบแกน x มีค่า -3 ถึง 2 องศา ค่า

ความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบแกน y มีค่า -3 ถึง 1 องศา ส่วนค่าความคลาดเคลื่อนองศาการหมุนรอบ

แกน z มีค่า -1 ถึง 1 องศา 

 

รูปที่ 4.8 ต าแหน่งการเคลื่อนที่แบบทั่วไปและค่าความคลาดแคลื่อนของต าแหน่ง 
 

 

รูปที่ 4.9 องศาการหมุนของการเคลื่อนที่แบบทั่วไปและค่าความคลาดเคลื่อนของการหมุน 
 
4.2.3 การทดสอบการบินจริงตามเส้นทางการเคลื่อนที่ในรูปแบบ 3D-Lissajous หรือ เส้น

โค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติด้วยความสูงและมุมที่มีการเปลี่ยนแปลงตลอดเวลา 
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ส่วนการทดลองสุดท้ายได้ท าการทดลองโดยให้อากาศยานท าการบินตามเส้นทางการ
เคลื่อนที่ในรูปแบบ 3D-Lissajous หรือ เส้นโค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติด้วยความสูงและมุมที่มีการ
เปลี่ยนแปลงตลอดเวลา ตามสมการที่ (33) โดยสมการดังกล่าวจ ากัดขอบเขตการเคลื่อนที่อยู่ในช่วง 
1 1 0.5m  ด้วยค่าความเร็วของการเลื่อนและการหมุนที่ 1.34 /cm s และ0.38 / s  การทดลองได้
ท าการทดสอบ 2 รอบ คือให้อากาศยานบินโดยโรเตอร์ท างานทุกตัว และแบบที่สองคือให้โรเตอร์
ตัวกลางหยุดการท างานและล็อคกลไกกิมบอลไม่ให้สามารถหมุนได้หรือกล่าวคืออากาศยานไร้คนขับ
แบบ 5 ใบพัดหมุน ที่ใช้ในการทดลองท างานเหมือนเป็นอากาศยานแบบ 4 ใบพัด รูปที่ 4.10 ต าแหน่ง
การบินของอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนขณะที่บินในต าแหน่งต่าง ๆ และแสดง 3D plot 
ของต าแหน่งการหมุนที่ต้องการเทียบกับของจริงในระบบพิกัดคาร์ทีเซียน  

 

 
 

รูปที่ 4.10 ผลการทดลองการบินตามเส้นทางการเคลื่อนที่ในรูปแบบ 3D-Lissajous 
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รูปที่ 4.11 ผลการทดลองการเคลื่อนที่และการหมุนของการบินตามเส้นทางการเคลื่อนที่ในรูปแบบ 
3D-Lissajous  ในแกนต่าง ๆ 

จากการทดลองแสดงให้เห็นว่าอากาศยานแบบ 5 ใบพัดหมุนสามารถติดตามเส้นทางการ
เคลื่อนที่ได้ตามที่ต้องการ คือสามารถเคลื่อนที่ตามเส้นทางการเคลื่อนที่และการหมุนรอบแกน x, y 
และ z ได้ตามต้องการ โดยในขณะบินมีค่ามุมสูงสุดที่ใช้ในการบินที่ 10.65 องศา นอกจากนี้ในการ
ทดลองพบว่าขณะท าการบินขึ้น อากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัดหมุน จะมีการเอียงและสั่น
เนื่องจากแรงปฎิกิริยาที่พ้ืนผิวกระท าต่อขาของอากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัดหมุน  หลังจากนั้น
ประมาณ 10 วินาที ปัญหาการสั่นและการเอียงดังกล่าวจะดีขึ้นเนื่องจากเทอมอินทิกรัลแบบพิเศษ
สามารถหาค่าชดเชยที่ถูกต้องได้ นอกจากปัญหาดังที่กล่าว ในการทดลองพบว่าระบบเน็ตเวิร์คที่ใช้ใน
การส่งข้อมูลมีข้อมูลบางช่วงที่ไม่ถูกส่งมาในขณะท าการบิน ท าให้ระบบควบคุมที่ออกแบบไม่สามารถ
รับข้อมูลที่ถูกต้องของต าแหน่ง องศาการหมุน และค านวณความเร็วที่ถูกต้องได้อย่างต่อเนื่อง ท าให้
อากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุนเกิดการไม่เสถียรขึ้น แต่อย่างไรก็ตามอากาศยานไร้คนขับไร้
คนขับ 5 ใบพัดหมุนยังคงสามารถกลับมายังต าแหน่งที่ต้องการได้  

ในส่วนการทดลองการบินอากาศยานโดยใช้อากาศยานล าเดิมแต่ให้ท างานเปรียบเสมือนเป็น
อากาศยานแบบ 4 ใบพัด จะเห็นได้ว่าเมื่ออากาศยานท าการบินขึ้นจะมีการเอียงและสั่นเนื่องจากแรง
ปฎิกิริยาที่กระท าต่อขาของอากาศยานเช่นเดียวกับอากาศยานไร้คนขับแบบ 5 ใบพัดหมุน และ
หลังจากนั้นจะทรงตัวอยู่ได้ จากนั้นเมื่ออากาศยานเริ่มเคลื่อนที่ไปตามเส้นโค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติ จาก
รูปที่ 4.11 แสดงอากาศยานสามารถเคลื่อนที่ตามเส้นทางการเคลื่อนที่รอบแกน x y และ z ได้เท่านั้น 
แต่ไม่สามารถหมุนรอบแกนต่าง ๆ โดยจะเห็นได้ว่าอากาศยานไม่สามารถหมุนรอบแกน x และ y แต่
สามารถพอที่จะหมุนรอบแกน z ได้ แต่ในการหมุนรอบแกน z นั้นไม่สามารถติดตามเส้นการหมุนได้
ทันและมีค่าความผิดพลาดเพ่ิมขึ้นต่อเนื่อง เมื่อควาความผิดพลาดขอบการหมุนรอบแกน z สูงขึ้น
ส่งผลให้การหมุนรอบแกน x และ y มีการแกว่งตัวค่อยเพ่ิมขึ้นอย่างต่อเนื่อง จนท าให้ระบบไม่
สามารถควบคุมได้ อากาศยานจึงตกไม่สามารถท าการบินตามเส้นโค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติ ได ้
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บทที่ 5 

สรุปผลการทดลอง ปัญหาที่พบในการทดลองและข้อเสนอแนะ 
 

5.1 สรุปผลการทดลอง 

 จากการน าเสนออากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัดหมุน โดยมีใบพัดคู่ควบตรงกลางที่สามารถ

ปรับความเอียงได้ 2 ทิศทาง ดังนั้นอากาศยานรูปแบบใหม่ประกอบด้วย 4 โรเตอร์รอบอากาศยาน 

และ 2 โรเตอร์ที่ coaxial กัน และมอเตอร์เซอร์โวอีก 2 ตัว ที่ใช้ในการควบคุมกลไกกิมบอลซึ่ง

องค์ประกอบทั้งหมดที่กล่าวมาท าให้เกิดแรงและทอร์ก ที่ใช้การขับที่สามารถขับในแนวด้านข้าง และ

การเอียงตัวของ UAV ส่วนการควบคุมอากาศยานได้ออกแบบระบบควบคุมแบบ nonlinear PID 

controller ที่น าเสนออินทิกรัลแบบพิเศษ และตัวโครงสร้างหลักของอากาศยานเลือกใช้ไม้บัลซ่า 

เนื่องจากมีน้ าหนักเบา  

 ในส่วนของการทดลองอากาศยานได้ท าการทดลอง 3 เงื่อนไข การทดลองแรกได้ออกแบบ

แบบจ าลองที่ใช้อินทิกรัลแตกต่างกัน คือ อินทิกรัลแบบทั่วไป อินทิกรัลแบบพิเศษ และอินทิกรัลแบบ

พิเศษที่มีการ interpolation ผลการทดลอง แสดงให้เห็นว่าการใช้อินทิกรัลแบบทั่วไปท าให้เกิด 

overshoot หรือ undershoot เมื่อเส้นทางการเคลื่อนที่เกิดการเปลี่ยนแปลงอย่างทันทีทันใด ส่วน

การใช้อินทิกรัลแบบพิเศษท าให้ overshoot หรือ undershoot หายไป แต่เกิด ripples แทน และ

เมื่อใช้อินทิกรัลแบบพิเศษที่มีการ interpolation ท าให้เทอมอินทิกรัลสามารถหาค่าแรงชดเชยที่

เหมาะสมได้ เนื่องจากการอินทิกรัลแบบพิเศษที่มีการ interpolation เทอมอินทิกรัลจะลู่เข้าหาศูนย์ 

ซึ่งแตกต่างกับอินทิกรัลแบบพิเศษที่ไม่ได้ interpolation ได้ก าหนดค่าเทอมอินทิกรัลเป็นศูนย์ ท าให้

ระบบสูญเสียแรงในการควบคุมอย่างทันทีทันใด ดังนั้นการใส่ interpolation ให้กับระบบโดยก าหนด

ช่วงในการ interpolation ท าให้การควบคุมสามารถติดตามเส้นทางการเคลื่อนที่ได้โดยไม่เกิด 

ripples  การทดลองถัดมาเป็นการทดสอบการบินจริงโดยทดสอบการเคลื่อนที่แบบเลื่อนและการ

เคลื่อนที่แบบทั่วไป เพ่ือทดสอบการติดตามเส้นทางการเคลื่อนที่ตามที่ต้องการ โดยการทดลองได้บิน

ที่มุมเอียงของอากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัดหมุนไม่เกิน 17 องศา จากผลการทดลองสามารถ

ควบคุมการเคลื่อนที่ของอากาศยานตามเส้นทางที่ต้องการได้ ส่วนการทดลองสุดท้ายได้ทดลองโดยให้

อากาศยานบินตามเส้นทางการเคลื่อนที่ เส้นโค้งรูปเลข 8 ใน 3 มิติด้วยความสูงและมุมที่มีการ

เปลี่ยนแปลงตลอดเวลา ในการทดลองได้ทดสอบให้อากาศยานบิน 2 รอบ คือ ให้อากาศยานแบบไร้

คนขับ 5 ใบพัดหมุน บินด้วยโรเตอร์ท างานทุกตัว และแบบที่สองคือให้โรเตอร์ตัวกลางหยุดการท างาน 
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และท าการยึดต าแหน่งกลไกกิมบอลไม่ให้สามารถหมุนได้กล่าวคือ อากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัด

หมุน ที่ใช้ทดลองท างานเหมือนเป็นอากาศยานแบบ 4 ใบพัด จากผลการทดลองพบว่าอากาศยานที่

ออกแบบบินด้วย 5 ใบพัดหมุน สามารถบินตามเส้นทางดังกล่าวได้ตามต้องการ โดยค่าสูงสุดของการ

หมุนอยู่ที่ 13.1 องศา ซึ่งไม่เกินค่าสูงสุดที่ 17 องศา ส่วนอากาศยานท างานเหมือนเป็นอากาศยาน

แบบ 4 ใบพัด ไม่สามารถเคลื่อนที่ได้ตลอดตามเส้นทางที่ออกแบบบ เนื่องจากอากาศยานแบบ 4 

ใบพัด มีองศาอิสระในการเคลื่อนที่ 4 ทิศทาง ดังนั้นอากาศยานแบบ 4 ใบพัด จึงสามารถควบคุมการ

เคลื่อนที่แนวแกน x y และ z ได้ โดยไม่สามารถควบคุมการหมุนรอบแกน x และแกน y แต่สามารถ

ควบคุมการหมุนรอบแกน z ได้ ซึ่งจากการทดลองพบว่าการควบคุมการหมุนรอบแกน z นั้นไม่

สามารถติดตามเส้นทางการเคลื่อนที่ได้ตลอด ท าให้เกิดค่าความผิดพลาดขององศาการหมุนรอบแกน 

z เพ่ิมขึ้นอย่างต่อเนื่อง ส่งผลให้อากาศยานเกิดการแกว่งตัว รอบแกน x และแกน y เพ่ิมขึ้นอย่าง

ต่อเนื่อง จนระบบไม่สามารถควบคุมได้ท าให้อากาศยานจึงตก ท าให้อากาศยานแบบ 4 ใบพัดไม่

สามารถท าการบินได้ตลอดเส้นทางการเคลื่อนที่ที่ออกแบบ 

ดังนั้นจากการทดลองกล่าวได้ว่าในการออกเพ่ือพัฒนาอากาศยานแบบ 4 ใบพัด มาเป็น

อากาศยานแบบ 5 ใบพัดหมุน โดยมีใบพัดคู่ควบตรงกลางที่สามารถปรับความเอียงได้ 2 ทิศทาง 

สามารถควบคุมเคลื่อนที่ในรูปแบบที่มีความซับซ้อนที่อากาศยานแบบ 4 ใบพัดไม่สามารถท าการบิน

ได้ เนื่องจากการเพ่ิมจ านวนโรเตอร์และกลไกกิมบอลที่สามารถปรับความเอียงได้ 2 ทิศทาง ท าให้

ขยายจ านวนองศาอิสระในการเคลื่อนที่ของอากาศยานแบบ 5 ใบพัดหมุน 

5.2 ข้อเสนอแนะ 

ในการออกแบบและพัฒนาอากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัดหมุน ได้ออกแบบโครงสร้าง
หลักด้วยไม้บัลซ่า เนื่องจากมีน้ าหนักที่เบา และมีความแข็งแรงในระดับหนึ่ง หากท าการบินแล้ว
อากาศยานบินตก อาจท าให้อากาศยานเกิดความเสียหายได้ ดังนั้นวัสดุในการออกแบบสามารถ
ปรับเปลี่ยนให้มีความแข็งแรงมากขึ้น แต่ยังคงมีน้ าหนักที่เบา ซึ่งช่วยเสริมสร้างความแข็งแรงของ
โครงสร้าง และพลศาสตร์ของอากาศยานที่เที่ยงตรงขึ้น นอกจากนี้แล้วค่า l  ที่ใหญ่ข้ึนจะท าให้เกิดอิน
นิเชียร์ที่ใหญ่ข้ึนซึ่งไม่ส่งผลดี แต่ช่วยลดการสูญเสียของแรงขับ และช่วยเพิ่มความสามารถในการเอียง
หรือหมุนตัวของอากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัดหมุน และในส่วนของโรเตอร์ หากโรเตอร์ตัวกลางมี
ขนาดใหญ่ข้ึนท าให้อากาศยานแบบไร้คนขับ 5 ใบพัดหมุนสามารถเคลื่อนที่ได้ไวขึ้น



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

บรรณานุกรม 
 

บรรณานุกรม 
 

 

1. Driessens, S. and P. Pounds, The Triangular Quadrotor: A More Efficient Quadrotor 
Configuration. IEEE Transactions on Robotics, 2015. 31(6): p. 1517-1526. 

2. Rajappa, S., et al. Modeling, control and design optimization for a fully-actuated 
hexarotor aerial vehicle with tilted propellers. in 2015 IEEE International 
Conference on Robotics and Automation (ICRA). 2015. 

3. Brescianini, D. and R.D. Andrea. Design, modeling and control of an omni-
directional aerial vehicle. in 2016 IEEE International Conference on Robotics and 
Automation (ICRA). 2016. 

4. Tognon, M. and A. Franchi, Omnidirectional Aerial Vehicles With Unidirectional 
Thrusters: Theory, Optimal Design, and Control. IEEE Robotics and Automation 
Letters, 2018. 3(3): p. 2277-2282. 

5. Park, S., et al., ODAR: Aerial Manipulation Platform Enabling Omnidirectional 
Wrench Generation. IEEE/ASME Transactions on Mechatronics, 2018. 23(4): p. 1907-
1918. 

6. Paulos, J., B. Caraher, and M. Yim. Emulating a Fully Actuated Aerial Vehicle Using 
Two Actuators. in 2018 IEEE International Conference on Robotics and Automation 
(ICRA). 2018. 

7. Ryll, M., H.H. Bülthoff, and P.R. Giordano, A Novel Overactuated Quadrotor 
Unmanned Aerial Vehicle: Modeling, Control, and Experimental Validation. IEEE 
Transactions on Control Systems Technology, 2015. 23(2): p. 540-556. 

8. Badr, S., O. Mehrez, and A.E. Kabeel. A novel modification for a quadrotor design. 
in 2016 International Conference on Unmanned Aircraft Systems (ICUAS). 2016. 

9. Bin Junaid, A., et al., Design and Implementation of a Dual-Axis Tilting 
Quadcopter. Robotics, 2018. 7(4): p. 65. 

10. Kamel, M.S., et al., Voliro: An Omnidirectional Hexacopter With Tiltable Rotors. 
2018. 

 



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 43 

 

11. Allenspach, M., et al., Design and optimal control of a tiltrotor micro-aerial vehicle 
for efficient omnidirectional flight. The International Journal of Robotics Research, 
2020. 39(10-11): p. 1305-1325. 

12. Ryll, M., D. Bicego, and A. Franchi. Modeling and control of FAST-Hex: A fully-
actuated by synchronized-tilting hexarotor. in 2016 IEEE/RSJ International 
Conference on Intelligent Robots and Systems (IROS). 2016. 

13. Odelga, M., P. Stegagno, and H.H. Bülthoff. A fully actuated quadrotor UAV with a 
propeller tilting mechanism: Modeling and control. in 2016 IEEE International 
Conference on Advanced Intelligent Mechatronics (AIM). 2016. 

14. Zheng, P., et al., TiltDrone: A Fully-Actuated Tilting Quadrotor Platform. IEEE 
Robotics and Automation Letters, 2020. 5(4): p. 6845-6852. 

15. Yu, P., et al., An Over-Actuated Multi-Rotor Aerial Vehicle With Unconstrained 
Attitude Angles and High Thrust Efficiencies. IEEE Robotics and Automation Letters, 
2021. 6(4): p. 6828-6835. 

 

 

 



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ประวัติผู้เขียน 
 

ประวัติผู้เขียน 
 

ชื่อ-สกุล ศุภโชค  ตันติวิวัทน ์
วัน เดือน ปี เกิด 3 กรกฎาคม 2530 
สถานที่เกิด นครศรีธรรมราช 
ที่อยู่ปัจจุบัน 47/1 ถ.ศรีสมบูรณ ์ต.ปากพนัง อ.ปากพนัง จ.นครศรีธรรมราช 
ผลงานตีพิมพ์ Extending Quadrotor Motion Capability by Centrally Coaxial 

Tilting Rotors. in IEEE Robotics and Automation Letters, vol.8, 
no.9, pp.5360-5367, Sep. 2023   

 

 


	บทคัดย่อภาษาไทย
	บทคัดย่อภาษาอังกฤษ
	กิตติกรรมประกาศ
	สารบัญ
	สารบัญรูป
	บทที่ 1  บทนำ
	1.1 ที่มาและความสำคัญของวิทยานิพนธ์
	1.2 วัตถุประสงค์ของการวิจัย
	1.3 ขอบเขตการวิจัย
	1.4 ขั้นตอนการดำเนินงานของวิทยานิพนธ์
	1.5 ประโยชน์ที่คาดว่าจะได้รับ

	บทที่ 2 ปริทัศน์วรรณกรรม
	บทที่ 3 แนวคิดในการออกแบบอากาศยานไร้คนขับ และสมการการเคลื่อนที่
	3.1 แนวคิดในการออกแบบอากาศยาน (Conceptual Design)
	3.2 สมการการเคลื่อนที่ (Equations of Motion)
	3.3 สมการ closed-loop dynamics
	3.4 อินทิกรัลแบบพิเศษ
	3.5 Nonlinear PID controller
	3.6 Special integral error
	3.7 Control allocation
	3.7 Admissible trajectories of UAV
	3.8 ออกแบบและสร้างต้นแบบของอากาศยาน สำหรับการทดสอบจริง
	3.9 การเชื่อมต่ออุปกรณ์ระบบควบคุมอากาศยานไร้คนขับ

	บทที่ 4 ผลการทดลอง
	4.1 การทดสอบหาค่าแรงของใบพัด
	4.1.1 การทดสอบหาค่าแรงของใบพัดสำหรับโรเตอร์แบบตรึง
	4.1.2 การทดสอบหาค่าแรงของใบพัดสำหรับโรเตอร์แบบคู่ควบ

	4.2 การทดลองพลศาสตร์ของอากาศยาน

	บทที่ 5 สรุปผลการทดลอง ปัญหาที่พบในการทดลองและข้อเสนอแนะ
	5.1 สรุปผลการทดลอง
	5.2 ข้อเสนอแนะ

	บรรณานุกรม
	ประวัติผู้เขียน

