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บทความวิิจััย

	 การควบคุุมโหมดเลื่่�อน (Sliding Mode Control: SMC) เป็็นเทคนิิคการควบคุุมแบบไม่่เป็็นเชิิงเส้้น  
มีีความเสถีียรสููงต่่อความไม่่แน่่นอนของระบบและสััญญาณรบกวน มีีการนำมาใช้้ในการออกแบบระบบควบคุุม 
ทางวิิศวกรรมอย่่างแพร่่หลาย ในงานวิิจััยนี้้� ได้้นำเสนอแนวทางการออกแบบระบบควบคุุมการบิิน (Flight Control) 
สำหรัับอากาศยานไร้้คนขับโดยใช้้ SMC ในสภาพแวดล้้อมการจำลองด้้วย MATLAB-Simulink โดยมุ่่�งเน้้น 
การออกแบบตััวควบคุุม เพื่่�อรัักษาเสถีียรภาพและติิดตามเส้้นทางการบิินที่่�กำหนด ระบบควบคุุมได้้รัับการออกแบบ 
โดยการกำหนดสมการพลวััตของอากาศยานไร้้คนขับ และการพััฒนาระบบควบคุุมโหมดเลื่่�อนที่่�เหมาะสม  
เพื่่�อลดผลกระทบจากความไม่่แน่่นอน นอกจากนี้้�ยัังได้้ทำการจำลองและวิิเคราะห์์ผลการทำงานของระบบควบคุุม 
เพื่่�อเปรีียบเทีียบประสิิทธิิภาพระหว่่าง SMC และวิิธีีควบคุุมแบบดั้้�งเดิิม ผลการทดลองแสดงให้้เห็็นว่่า SMC มีีความ
สามารถสููงในการรัักษาเสถีียรภาพของอากาศยานไร้้คนขัับ แม้้ในกรณีีที่่�มีีสััญญาณรบกวนหรืือการเปลี่่�ยนแปลง 
ของพารามิิเตอร์์ในระบบ
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	 Sliding Mode Control (SMC) is a nonlinear control technique known for its robustness 
against system uncertainties and external disturbances. It has been widely applied in the design  
of engineering’s control system. This study presents an approach to designing a flight control  
system for Unmanned Aerial Vehicles or UAVs using SMC within the MATLAB-Simulink simulation 
environment. The primary focus was on designing a controller to maintain stability and track 
predefined flight trajectories. The control system was developed by formulating the UAV’s  
dynamic equations and constructing an appropriate sliding mode to minimize the effects  
of uncertainties. Additionally, simulations and performance evaluations were conducted to  
compare SMC with conventional control methods. The simulation results demonstrated that  
SMC provides superior stability for UAVs, even in the presence of disturbances or parameter  
variations.
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1.	 บทนำ
		  Quadcopter เป็็นระบบท่ี่�มีีความซัับซ้้อนสูง 
เนื่่�องจากเป็็นระบบ ไม่่เป็็นเชิิงเส้้น (Nonlinear) และ 
ไม่่เสถีียร (Unstable) ซึ่่�งหมายความว่าการเปล่ี่�ยนแปลง 
เล็ก็น้้อยของอิินพุตสามารถทำให้้พฤติิกรรมของระบบเปล่ี่�ยน
ไปอย่า่งมาก ไวต่อ่สัญัญาณรบกวนภายนอก (Disturbances) 
แรงลมที่่�เปลี่่�ยนแปลงสามารถทำให้้ Quadcopter เอีียงหรืือ
สููญเสีียการทรงตััว สััญญาณรบกวนจากเซนเซอร์์ เช่่น IMU 
(Inertial Measurement Unit) เป็็นต้้น อาจทำให้้เกิิดการ
คำนวณผิดิพลาด การเปลี่่�ยนแปลงน้้ำหนักับรรทุกุ (Payload) 
ส่่งผลต่่อจุุดศููนย์์ถ่่วง ทำให้้การควบคุุมยากขึ้้�น
		  เทคนิิคการควบคุุมโหมดเลื่่�อน (Sliding Mode 
Control: SMC) เป็็นหนึ่่�งในวิิธีีการควบคุุมแบบไม่่เป็็น 
เชิิงเส้้นที่�ได้้รัับความนิยม เน่ื่�องจากมีีความทนทานต่อ 
ความไม่่แน่่นอนและสามารถรักษาเสถีียรภาพของระบบ 
ได้้อย่่างมีีประสิิทธิิภาพ การออกแบบ SMC อาศััยหลัักการ
สร้้างพื้้�นผิวโหมดเล่ื่�อน (Sliding Surface) ที่่�ช่่วยให้้ระบบ
สามารถเข้้าสู่่�สถานะสมดุลและรัักษาสมดุุลนั้้�นไว้้ได้้ แม้้จะมีี
ความผัันแปรของระบบ
		จ  ากการศึึกษาของ C. Cömert และ C. Kasnakoğlu  
[1] พบว่่าแม้้ SMC จะมีีประสิิทธิิภาพสููงในการติิดตาม
ค่่าอ้้างอิิงและสามารถตอบสนองได้้เร็็วกว่่า PID แต่่ยัังคง 
มีีปัญหา Chattering ที่่�เกิิดจากลัักษณะของการควบคุุม 
แบบไม่่ต่่อเนื่่�อง งานของพวกเขาได้้แสดงให้้เห็็นว่่า PID  
มีีความเสถีียรกว่่าในช่่วง Steady-state แต่่ไม่่สามารถรัับมืือ 
กัับ Disturbance ได้้ดีีเท่่ากัับ SMC จึึงมีีข้้อเสนอให้้ผสาน 
แนวทางทั้้� ง สองแบบเข้้ าด้้ วยกัั น  ซึ่่� ง สอดคล้้ อ งกัั บ 
วััตถุุประสงค์์ของงานวิิจััยนี้้�ที่่�ต้้องการเปรีียบเทีียบ SMC และ  
PID อย่่างเป็็นระบบทั้้�งในด้านเสถีียรภาพและความทนทาน  
และเสนอทางเลืือกในการพััฒนา Controller ที่่�เหมาะสม 
กับัระบบอากาศยานไร้ค้นขับั (Unmanned Aerial Vehicles)  
หรืือ UAV ภายใต้้เงื่่�อนไขจริิง
		  ง านวิ ิ จัั ย นี้้� น ำ เ สนอแนวทา งก า รออกแบบ
ระบบควบคุุมการบิินสำหรัับ UAV โดยใช้้ SMC ภายใน 
สภาพแวดล้้อมการจำลองของ Simulink โดยมุ่่�งเน้้น 
การพััฒนาและ วิิ เ ค ร าะห์์ ป ระสิิ ท ธิิ ภ าพของ  SMC  
เมื่่�อเปรีียบเทีียบกัับวิิธีีการควบคุุมแบบดั้้�งเดิิม ผลลััพธ์์ 
จากการจำลองจะถููกนำมาใช้้เพื่่�อประเมิินความสามารถ 
ของ SMC ในการรัักษาเสถีียรภาพและติิดตามเส้้นทางการบิิน
ภายใต้้สภาวะที่่�มีีความไม่่แน่่นอน

2.	 หลัักการและไดนามิิกของควอดคอปเตอร์์
		  Quadcopter เป็็นเคร่ื่�องบิินที่่�มีี 6 องศาของอิิสระ  
(6-DOF) โดยมีีสี่� ใบพััดจััดเรีียงในรููปแบบตั้้� งฉากกััน  
การเคลื่่�อนไหวและการทรงตััวจะควบคุุมโดยการปรัับ 
ความเร็ว็และทิศิทางของใบพัดัโดยการควบคุมุจะมีี 4 ประเภท 
การเคลื่่�อนไหว ได้้แก่่ ความสููง (Altitude) การหมุุน 
ตามแกนข้าง (Pitch) การหมุุนตามแกนแนวนอน (Roll)  
และการหมุุนตามแกนตั้้�ง (Yaw) ตามรููปที่่� 1 - 3 และสมการ 
ที่่� (1) - (3) โดยสามารถกำหนดค่่าการหมุุน (Roll, Pitch,  
Yaw) และความเร็็วเชิิงมุุมโดยใช้้กรอบพิิกััดที่่�ยึึดกัับโลก  
(Earth-fixed Frame: E) ในขณะท่ี่�การเร่่ ง เชิิง เ ส้้น 
จะถููกกำหนดโดยใช้้กรอบพิิกััดที่่�ยึึดกัับตััวลำ (Body-fixed 
Frame: B) [2] - [3]

รููปที่่� 2 Quadcopter movement principles

รููปที่่� 1 Simple quad-copter design
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	 x y z หมายถึึง ตำแหน่่งในแกน  คืือความเร็็ว
เชิิงมุุม (Angular velocities)  คืือมุุม Roll,  
Pitch และ Yaw ตามลำดัับ  คืือค่่าความเร็็ว
เชิิงมุุม ไดนามิิกของควอดคอปเตอร์์ ถููกแสดงโดยใช้้ 
สมการนิวิตันั-ออยเลอร์์ (Newton-Euler translational and 
rotational dynamics formulation) [4] - [5]

รููปที่่� 3 Degree of Freedom

(1)

(2)

(4)

(5)

(6)

(6)

(3)

2.2	ความสััมพัันธ์์ของแรงขัับและแรงบิิดของใบพััด
		  แรงต้า้นจะทำงานตรงกันัข้า้มกับัทิศิทางของความเร็ว็
ของวััตถุุ ซึ่่�งทำให้้มีีเครื่่�องหมายลบอยู่่�ในสมการ (4), (5)  
เช่น่เดีียวกับักรณีีของการเคลื่่�อนที่่�เชิงิเส้น้ แรงต้า้นในการหมุนุ 
จะต้้านทานการหมุุนของวััตถุุ ซึ่่�งทำให้้มีีเคร่ื่�องหมายลบ 
ในสมการ (14) [6] - [7]

		  โดยใช้้แรงขัับ  และแรงบิิดต้้าน   
เราสามารถกำหนดสััญญาณควบคุุมมาตรฐาน  
และ  ที่่�ส่่งผลต่่อแรงขัับของ UAV ตามลำดัับสมการ 
(6) - (8)
		  desired z, desired x, desired y, และ desired 
yaw angle เป็็นค่่าเป้้าหมายที่่�ต้้องการให้้โดรนเคล่ื่�อนที่่� 
ไปถึึง z, x, y, pitch angle, roll angle, และ yaw angle  
เป็็นค่่ าปััจจุุบัันของโดรนที่่� ตรวจวััดได้้จากเซนเซอร์์  
ค่่าเป้้าหมายและค่่าปััจจุบัันจะถููกนำมาเปรีียบเทีียบกััน 
ในคอนโทรลเลอร์์ PID และ Rotation matrix จะแปลง
ค่่าควบคุุมตำแหน่่ง (x, y) เป็็นค่่าความเร็็วในแกน (vx, vy)  
เพื่่�อส่่งไปยััง Actuator ซึ่่�งจะแปลงเป็็นสัญญาณควบคุุม
มอเตอร์์ Thrust, pitch, roll, และ yaw ดัังรููปที่่� 4

โดย  เป็็นสััญญาณอิินพุุตของมอเตอร์์

รููปที่่� 4 The PID-rate controller diagram

(8)

		รู  ปที่่� 5 แสดงถึึงระบบควบคุุมการบิินของโดรน  
โดย เริ่่� มต้้ นจาก  P i lo t  ซึ่่� ง เป็็ นผู้้� ค วบ คุุม โดรนผ่่ าน 
รีีโมตคอนโทรล คำสั่่�งจากนัักบิินจะถููกส่่งไปยััง Angle 
references computation เพื่่�อแปลงเป็็นค่าอ้้างอิิง 
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3.	 Sliding Mode Controller 
3.1	การเคลื่่�อนที่่�ในแนวดิ่่�ง (z Acceleration)
		  ความเร่่งในแนวดิ่่�งของควอดคอปเตอร์์ ซึ่่�งถููก 
กำหนดโดยแรงขัับ (Thrust) ดัังสมการ (4)  คืือ ตำแหน่่ง 
ตามแนวดิ่่�ง  คืือ ความเร่่งเชิิงเส้้นตามแนวดิ่่�ง  คืือ  
แรงขัับรวมที่่�สร้้างโดยใบพััดทั้้�งหมด  คืือ มวลของโดรน,  

 ค่่าความเร่่งเนื่่�องจากแรงโน้้มถ่่วงของโลก,   มุุม Roll 
ของโดรน และ  มุุม Pitch ของโดรน ดัังสมการที่่� (9)

	 Control input ของแกน z ดังัสมการ (11) - (12) ,   
คืือ ค่่าคงที่่�ของตััวควบคุุม และ  คืือฟัังก์์ชััน Sign 
ที่่�กำหนดทิิศทางของการควบคุุม

		  สมการแรงขัับ (Thrust) ที่่�แต่่ละใบพััดต้้องสร้้าง 
 คืือ แรงขัับสููงสุุดของแต่่ละใบพััด และ  คืือ  

แรงขัับสููงสุุดที่่�ใบพััดสามารถสร้้างได้้ดัังสมการที่่� (13)

	 	 Sliding surface นี้้�จะบ่่งบอกว่่าระบบอยู่่�ในสภาวะ 
ที่่� ต้้องแก้้ ไข ข้้อผิิดพลาดหรืือไม่่  เมื่่� อค่่ า เข้้ า ใกล้้ศููนย์์ 
หมายความว่า โดรนเข้้าสู่่�สภาวะสมดุล  คืือ Sliding 
surface สำหรัับแกน  คืือ ตำแหน่่งที่่�ต้้องการ 
ในแนวดิ่่�ง และ  ค่่าคงที่่�ของ Sliding mode control 
ดัังสมการที่่� (10)

มุุมที่่�ต้้องการ จากนั้้�น Attitude estimation จะประมาณ
ค่่าทััศนคติิปััจจุุบัันของโดรน โดยใช้้ข้้อมููลจากเซนเซอร์์ 
Gyrometers และ Accelerometers ค่่าอ้้างอิิงมุุมและ
ค่่าทััศนคติิปััจจุุบัันจะถููกนำไปเปรีียบเทีียบใน Attitude 
corrector เพ่ื่�อคำนวณค่าแก้้ไข จากนั้้�น Angle rate 
references จะแปลงค่่าแก้้ไขทััศนคติิเป็็นค่าอ้้างอิิง 
อััตรามุุม ซึ่่�งจะถููกนำไปเปรีียบเทีียบกัับอััตรามุุมปัจจุุบััน 
ใน Angle Rate corrector เพื่่�อคำนวณค่่าแก้้ไขอััตรามุุม  
ค่่าแก้้ไขอััตรามุุมจะถููกส่่งไปยััง MIX PHW เพื่่�อผสมสััญญาณ
ควบคุุมและส่่งไปยััง Motors เพื่่�อขัับเคลื่่�อนใบพััดของโดรน 
ควบคุุมการบิินขึ้้�นลง (Hovering control loop) ซึ่่�ง
ใช้้ Altitude References computation, Altitude 
Corrector, Vertical speed estimation, Vz references 
computation, และ Vz Corrector เพ่ื่�อควบคุุมระดัับความสูง 
และความเร็็วแนวตั้้�งของโดรน โดยใช้้ข้้อมููลจาก Lidar 
sensors นอกจากนี้้� ยังัมีีส่ว่นประกอบอื่่�น ๆ  เช่น่ Horizontal 
Velocities estimation, Vision, Video camera, และ 
Control grippers เพื่่�อเพิ่่�มความสามารถในการควบคุุมและ
การทำงานของโดรน

รููปที่่� 5 หลัักการควบคุุมและการรวมข้้อมููลเซนเซอร์์

(9)

(10)

(11)

(12)

(13)

(14)

(15)

3.2	ความเร่่งเชิิงมุุมของโดรน 
		   และ   คืื อ  โม เมนต์์ ความ เฉื่่� อ ย
รอบแกน x, y และ z  คืือมุุม Roll, Pitch  
และ Yaw  คืืออััตราการหมุุนรอบแกน  คืือ 
ค่่าอิินพุุตสำหรัับควบคุุมการหมุุนดัังสมการที่่� (14)

	 	 Sl iding surface สำหรัับการหมุุนของโดรน 
 คืือ ค่่าคงที่่�ของ Sliding mode control 

สำหรัับการหมุุนดัังสมการที่่� (15)
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	 	 Control input สำหรัับการหมุุนของโดรน 
ดัังสมการที่่� (16) - (18) โดยที่่�  คืือ แรงบิิดสููงสุุด
สำหรัับโรเตอร์์แต่่ละตััว  คืือ ความยาวแขนดังสมการ 
ที่่� (19) และแรงบิิดที่่�ใบพััดต้้องสร้้าง (Torque) ดัังสมการ
ที่่� (20)
	 SMC altitude controller จะควบคุุมระดัับความสููง 
ของโดรน โดยใช้้ค่่า desired z, SMC Z Controller  
ทำห น้้า ท่ี่� ค วบ คุุมระ ดัับความสูง  โดย เปรีี ยบ เทีี ยบ 
ค่่า Desired z กัับค่่า z (ระดัับความสููงปััจจุุบััน) และ
คำนวณค่่าควบคุุมที่่�เหมาะสม Disturbance observer 
Z ทำหน้้าที่่�ประมาณค่่าการรบกวนภายนอกที่่� ส่่งผล 
ต่่อระดัับความสููงของโดรนและ Mixer จะแปลงเป็็นสัญัญาณ
ควบคุุมมอเตอร์์

(17)

(18)

(19)

(20)

(16)

		  SMC attitude controller ควบคุุมการเคลื่่�อนที่่�
ของโดรน (pitch, roll, yaw) โดยใช้้ค่่า Desired pitch, 
Desired roll, และ Desired yaw, SMC yaw control, 
SMC pitch control และ SMC roll control ทำหน้้าที่่�
ควบคุุมมุมแต่่ละแกน โดยเปรีียบเทีียบค่่ามุุมที่่�ต้้องการ 
กัับมุุมปััจจุุบััน ดัังรููปที่่� 6

4.	 Flight Control in MATLAB/Simulink
		  M AT L A B / S i m u l i n k  เ ป็็ น โ ป ร แ ก ร มที่ ่� มีี 
ประ สิิทธิิ ภาพสูง ในการจำลองระบบไดนามิิ กและ 
การควบคุุม ซึ่่�งสามารถนำมาใช้้สร้้างแบบจำลองโดรน
ในรููปแบบ 3 มิิติิ ได้้อย่่างแม่่นยำ โดย Simulink ช่่วยให้้ 
สามารถออกแบบ ทดสอบ และปรัับแต่่งตััวควบคุุม 
(Controller) สำหรัับโดรนได้้อย่่างสะดวก ไม่่ว่่าจะเป็็น
ระบบควบคุุมเสถีียรภาพ (Stabilization) ระบบนำทาง 
(Navigation) หรืือระบบหลีีกเล่ี่�ยงสิ่่�งกีีดขวาง (Obstacle 
avoidance)
4.1	Simulation Setup
		  Initial conditions และ Parameters ของ UAV ใน
การออกแบบจะกำหนดค่่าต่่าง ๆ ดัังตารางที่่� 1

รููปที่่� 6 The SMC controller diagram

		  SMC Position controller จะควบคุุมตำแหน่่ง 
ของโดรนในระนาบ XY โดยใช้้ค่่า desired x และ desired  
y ค่่าควบคุุมที่่� ไ ด้้จาก SMC Z Controller และค่่า 
การรบกวนที่�ประมาณได้้จาก Disturbance observer  
X และ Y จะถููกส่่งไปยัังบล็็อก Decouple angles  
เพื่่�อแปลงเป็็นค่่ามุุม Desired pitch และ Desired roll

ตารางที่่� 1	ค่ ่าเริ่่�มต้้นของการจำลอง

Parameter

Gravity

Inertia

Mass

Sampling time

Arm Length

Value Unit

9.81 m/s²

0.005 Kg·m²

12

0.01

kg

s

0.50 m
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		  Reference trajectory และ Desired trajectory  
เป็น็ส่วนของ Input/Reference ซึ่่�งการคำนวณค่า Disturbance  
แรงลมจำลองแบบสุ่่�มในช่วง -1 ถึึง +1 โดยที่่� Payload  
อาจเปลี่่�ยนแปลง  kg ในส่่วนของ Measurement  
noise Gaussian noise (  = 0,  = 0.01) บน Sensor  
ของ Attitude และ Position และค่่า Control constraints 
จะกำหนด  = ±2.5 Nm,  = 15 N 

4.2	การออกแบบ Flight Controller
	 ระบบควบคุุมโดรนในโหมด Position flight mode  
โดยใช้้ตััวแปร  เป็็นตำแหน่่งเป้้าหมาย และ  

 เป็็นค่่าตำแหน่่งและมุุมจริิงจากเซนเซอร์์ 
โครงสร้้างประกอบด้้วย Position & Attitude controller 
ที่่�คำนวณค่่า des_x, des_y, des_alt, des_pitch, 
des_roll, des_yaw และส่่งไปยััง Attitude Controller 
เพื่่�อสร้้างแรงบิิด tau_Thrust, tau_Pitch, tau_Roll, 
tau_Yaw สุุดท้้ายสััญญาณ tau จะถููกใช้้เพื่่�อควบคุุม 
ให้้โดรนบิินตามตำแหน่่งที่่�ต้้องการดัังรููปที่่� 7 [8], [9]

		  โครงสร้้างของ Position control ซึ่่�งควบคุุมการ
เคลื่่�อนที่่�ของระบบโดยใช้้ PID controllers และ SMC z  
ดัังรููปที่่� 8

		  z, zd เป็็นตำแหน่่งปััจจุุบัันและตำแหน่่งที่่�ต้้องการ  
e, e_dot เป็็นส่วนข้้อผิิดพลาดของตำแหน่่งและความเร็็ว  
lambda, s เป็็นค่่าตััวแปรสไลดิ้้�ง k1, k2, k3, k4 เป็็นค่่า 
พารามิิเตอร์์ควบคุุม mass, g เป็็นค่ามวลและแรงโน้้มถ่วง  
ค่่าที่่�ผ่่าน sign function และ cos (roll, pitch and yaw) 
ถูกูใช้ป้รับัค่า่แรงขับั tau Thrust ดังัสมการที่่� (21) ตามรูปูที่่� 9

		  des_pitch, des_roll, des_yaw คืือ ค่่ามุุม 
ที่่�ต้้องการสำหรัับการหมุุนของวััตถุุรอบแกน, D2R คืือ  
แปลงค่่ามุุมจากองศาเป็็นเรเดีียน ซึ่่�งเป็็นหน่่วยวััดมุุมที่่�ใช้้ 
ในระบบควบคุุม tau_Pitch, tau_Roll, tau_Yaw คืือ  
ค่่าแรงบิิดที่่�คอนโทรลเลอร์์ SMC คำนวณได้้ เพื่่�อให้้วััตถุุหมุุน
ไปยัังมุุมที่่�ต้้องการดัังรููปที่่� 10-13
		  PX4 UORB Read ซึ่่�งรัับข้้อมููลสถานะและข้้อมููล 
ควบคุุมจากระบบ สััญญาณควบคุุมเหล่่านี้้�จะถููกนำไป 
ประมวลผล โดยมีีการตรวจสอบเง่ื่�อนไขความปลอดภััยและ 
เง่ื่�อนไขการทำงานต่าง ๆ ก่่อนที่�จะส่่งไปยััง Mixer table  
ซึ่่�งจะแปลงค่่าควบคุุม (tau, Thrust, Pitch, Roll, Yaw)  
ให้เ้ป็น็สััญญาณควบคุุมมอเตอร์แ์ต่ล่ะตัวั (Motor1, Motor2,  

รููปที่่� 7 Controller block

รููปที่่� 8 Position & Altitude controller

รููปที่่� 9 SMC_z

(20)
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รููปที่่� 10 Attitude controller

รููปที่่� 11 SMC_Roll

รููปที่่� 12 SMC_Pitch

รููปที่่� 13 SMC_Yaw

รููปที่่� 14 Actuators

Motor3, Motor4) และ PX4 UORB Write ทำหน้้าท่ี่� 
ส่่งข้้อมููลสถานะและข้้อมููลควบคุุมกลัับไปยัังระบบ PX4  
ดัังรููปที่่� 14 [10] - [11]

5.	 ผลการทดลอง
		  ผ ลลัั พธ์ ์ ข อ งก า ร เ ป รีี ยบ เทีี ยบข้้ อ ผิิ ดพล าด 
ระหว่่าง SMC (Sliding mode control) error กัับ PID 
(Proportional-Integral-Derivative) error ในการติิดตาม
ตำแหน่ง่ (Position tracking performance) ตามแกนต่า่ง ๆ   
(x, y, z และ altitude)
		ข้  อผิิดพลาดในแกน x และ y PID error (สีีส้ม)  
ดัังรููปที่่� 15 และ 16 มีีแนวโน้้มที่�จะลดลงอย่่างต่่อเนื่่�อง 
แต่่ช้้า (exponential decay) มีีการสั่่�นสะเทืือนน้้อยกว่่า 
หรืือมีีความเรีียบมากกว่่าแสดงให้้เห็็นว่าระบบ PID สามารถ 
ลดข้้อผิิดพลาดได้้ อาจใช้้เวลาและมีี Steady-state error  
ที่่�คงอยู่่� SMC error (สีีฟ้า) มีีลัักษณะการแกว่่งท่ี่�รุุนแรงกว่่า 
PID ในช่วงเริ่่�มต้นของการติิดตามความถี่�และแอมพลิิจููดของ
ข้้อผิิดพลาดสููงกว่่า โดยเฉพาะในช่วงเปลี่่�ยนผ่าน มีีแนวโน้้ม
ลดลงอย่่างรวดเร็็ว แต่่มีี Chattering หรืือการสลัับค่่าที่่�เกิิด
จากโครงสร้้างของ Sliding mode control 
		ข้  อผิิดพลาดในแกน z  มีีการเปลี่่�ยนแปลงของ 
ค่่าความผิดพลาดท่ี่�น้้อยกว่่าและมีีความถี่�ต่่ำกว่่า ค่่าความ
ผิิดพลาดที่่�ลู่่�เข้้าใกล้้ 0 มากกว่่า และมีีความเสถีียรมากกว่่า 
อย่่างเห็็นได้้ชััดดัังรููปที่่� 17

รููปที่่� 15 position tracking performance (x)
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		ข้  ้อผิิดพลาดในแกน Altitude PID error มีีลัักษณะ 
ที่่�ลดลงอย่่างช้้า ๆ และมีีลักษณะการแกว่่งที่่�น้้อย ในส่วน 
ของ SMC error แสดงให้้เห็็นการเปลี่่�ยนแปลงแบบรุุนแรง  
และอาจมีีอาการชะงัักหรืือสลัับค่่าบ่่อยครั้้�ง (อาจเกิิดจาก  
Chatter ing effect) ในบางจัังหวะของ Alt i tude  
error, PID error อาจมีี Steady-state error ที่่�ยัังคงอยู่่�  
แต่่ SMC พยายามลด Error อย่่างรวดเร็็ว ดัังรููปที่่� 18

รููปที่่� 16 position tracking performance (y)

รููปที่่� 17 position tracking performance (z)

รููปที่่� 18 Altitude error

ตารางที่่� 2	 การประเมิินเปรีียบเทีียบ PID และ SMC

เกณฑ์์ประเมิิน

Overshoot (%)

ความไวต่่อ 
Disturbance

Settling Time(s)

ความเรีียบของ
การตอบสนอง

Steady-State Error

PID 
Controller

SMC 
Controller

ต่่ำ (~5%) ต่่ำมาก (~2%)

สููง ต่่ำ

4.5 - 6.0

เรีียบ 
(Smooth)

2.0 - 3.0

มีี Chattering

คงอยู่่�เล็็กน้้อย ไม่่มีี

ความทนทาน 
(Robustness)

ปานกลาง สููง

		  การทดสอบภายใต้้ Disturbance จากแรงลม 
จำลอง 10% ของแรงขัับสููงสุุด พบว่่า SMC สามารถรัักษา
ท่่าทางของ UAV ได้้ภายใน ±3 องศา ในขณะท่ี่� PID แสดง
การเบี่่�ยงเบนถึึง ±7 องศาในช่่วงแรกของ Disturbance  
ก่่อนจะค่่อย ๆ กลัับสู่่�ค่่าอ้้างอิิง

6.	 สรุุปผลการทดลอง
		  การทดลองนี้้�มีีวัตถุุประสงค์์เพ่ื่�อเปรีียบเทีียบ
ประสิิทธิิภาพของตััวควบคุุม PID (Proportional-Integral-
Derivative) Controller และ SMC ในการควบคุุมตำแหน่่ง
ของอากาศยานไร้ค้นขับ (UAV) โดยใช้ก้ารจำลองใน Simulink 
ผลการทดลองถููกประเมิินผ่านข้อผิิดพลาดของการติิดตาม
ตำแหน่่ง (Position Tracking Error) ในแกน x, y และ 
Altitude ดัังแสดงในตารางที่่� 2

		  เม่ื่�อเปรีียบเทีียบระบบควบคุุมแบบ SMC และ 
ระบบ PID ในเชิิงเสถีียรภาพ (Stability) พบว่่ามีีค่า 
Overshoot น้้อยกว่่า และมีี Settling time ที่่�สั้้�นกว่่า
ในแกน z และ altitude ขณะที่่� PID แสดงพฤติิกรรม 
ที่่� Smooth แต่่มีี Steady-state error เล็็กน้้อยท่ี่�ยัังคงอยู่่� 
โดยเฉพาะในแกน x และ y 

		  PID Controller มีีแนวโน้้มให้้การตอบสนอง 
ที่่�เรีียบกว่่า (Smooth) และมีี Overshoot ที่่�ควบคุุมได้้ดีี แต่่
ต้้องใช้้เวลานานกว่่าในการลดข้้อผิิดพลาดให้้เป็็นศููนย์์ และมีี
ความไวต่่อ Disturbance มากกว่่า
		  SMC Controller มีีอััตราการลดข้้อผิิดพลาด 
ที่่� เร็็วกว่่า และสามารถติดตามเส้้นทางการเคล่ื่�อนที่่�ได้ ้
แม่่นยำกว่่า โดยเฉพาะในช่่วงที่่�มีีการเปลี่่�ยนแปลงทิิศทาง 
อย่่างรวดเร็ว็ อีีกทั้้�งยังัมีีความทนทานต่อ Disturbance สูงูกว่า่  
PID ทำให้้ระบบสามารถรักษาความเสถีียรได้้ดีีขึ้้�น อย่่างไร
ก็็ตาม มีีปััญหา Chattering ซึ่่�งเป็็นลักษณะของการสั่่�น 
ของสััญญาณควบคุุมที่่�เกิิดจากการเปลี่่�ยนแปลงที่่�รุุนแรง
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		  ผลการทดลองแสดงให้้เห็็นว่่า SMC มีีความสามารถ 
ในการควบคุุมที่่�ดีีกว่่า PID ในกรณีีที่่�มีี Disturbance  
เนื่่�องจากสามารถลด error ได้้เร็็วกว่่าและรัักษาความเสถีียร 
ได้้ดีีกว่่า อย่่างไรก็็ตาม Hybrid PID-SMC เป็็นตัวเลืือก 
ที่่�ดีีที่่�สุุด เพราะสามารถลดข้้อผิิดพลาดได้้อย่่างรวดเร็็ว  
มีีความเสถีียรสููง และลดปััญหา chattering ของ SMC  
ได้้เป็็นอย่่างดีี ขณะท่ี่�ยัังคงความทนทานต่อ Disturbance  
ได้้ดีีเทีียบเท่่ากัับ SMC

7.	 กิิตติิกรรมประกาศ
		  ขอขอบคุุณ สถาบัันเทคโนโลยีีป้้องกัันประเทศ  
ที่่�ได้้ให้้การสนัับสนุุนทุนตามสััญญาที่่� 670201 รวมถึึง 
คณะวิิทยาศาสตร์์และเทคโนโลยีี มหาวิิทยาลััยธรรมศาสตร์์  
ที่่�ได้อ้ำนวยความสะดวกทั้้�งในเรื่่�องสถานที่่�และสิ่่�งสนับัสนุนุต่า่ง ๆ   
และสาขาเทคโนโลยีี เ พ่ื่�อการพััฒนาท่ี่�ยั่่� งยืืนที่� ไ ด้้ช่่วย
สนัับสนุุนเครื่่�องมืือ อุุปกรณ์์ และสิ่่�งอำนวยความสะดวก 
ในการทำวิิจััยครั้้�งนี้้�
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