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บทคัดยอ 
เครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้นเปนแนวคิดและแนวโนมที่สําคัญของวิศวกรรมการบินสมัยใหม ซึ่งมีความเปนไปไดดวยการใชเทคโนโลยี

อิเลก็ทรอนิกสกําลังในการแปลงและควบคุมพลังงานไฟฟา ดังน้ันการออกแบบตัวควบคุมของวงจรแปลงผันกําลังในเครื่องบินท่ีใชไฟฟามากขึ้น
เพ่ือควบคุมใหระบบสามารถทํางานไดอยางมีประสิทธิภาพและใหผลการตอบสนองเปนไปตามมาตรฐานที่ไดกําหนดไวจึงเปนสิ่งสําคัญและตอง
คํานึงถึงเปนอันดับตน ๆ ในขั้นตอนการออกแบบระบบ เพราะสามารถเพ่ิมความนาเชื่อถือใหกับระบบโดยรวมได บทความนี้จึงนําเสนอการ
ออกแบบตัวควบคุมของระบบไฟฟากําลังแบบกระแสตรงท่ีใชเครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัสชนิดแมเหลก็ถาวรและวงจรเรยีงกระแสภาคหนาแบบ
แอกทีฟในระบบไฟฟาบนเครื่องบิน โดยการออกแบบจะใชวิธีการแบบดั้งเดิมผานการเทียบสัมประสิทธ์ิที่อาศัยฟงกชันถายโอนวงปดของตัว
ควบคุม ซึ่งฟงกชันถายโอนวงปดดังกลาวพิสูจนไดจากสมการพลวัตของระบบ การตรวจสอบสมรรถนะของตัวควบคุมดวยการจําลอง
สถานการณบนคอมพิวเตอรโดยใชโปรแกรม MATLAB และผลจากชุดทดสอบท่ีไดสรางข้ึนในหองปฏิบัติการแสดงใหเห็นวา ตัวควบคุมที่ไดรับ
การออกแบบสามารถควบคุมใหผลการตอบสนองของแรงดันบัสไฟฟากระแสตรงท้ังในสภาวะช่ัวครูและในสภาวะอยูตัวเปนไปตามมาตรฐาน 
MIL-STD-704F   

คําสําคัญ 
เครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้น  การควบคุมแบบเวกเตอร  การออกแบบตัวควบคุมดวยวิธีการแบบดั้งเดิม  ตัวควบคุมแบบดรูป   

เครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัสชนิดแมเหล็กถาวร  วงจรเรียงกระแสภาคหนาแบบแอกทีฟ  โหลดกําลังไฟฟาคงตัว 

Abstract 
More Electric Aircraft is an important concept and tendency of modern aerospace engineering which is possible 

through the use of power electronics to convert and control electrical energy.  Therefore, a controller design of power 
converters in the More Electric Aircraft in order to control the system to improve the efficiency and to provide the system 
responses following on the standard is important and has to be considered as a top priority in the design process.  The 
higher controller performance resulting in the increased overall aircraft systems reliability.  For this reason, this paper 
presents the controller design of a permanent magnet synchronous generator- active front end rectifier-based DC electrical 
power system in the More Electric Aircraft using conventional approach. The closed-loop transfer function can be derived 
from the dynamic equations of the system.  The controller performances are validated by the intensive time- domain 
simulation using MATLAB and the experiment through a test rig built in the laboratory.  It shows that the resulting 
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controllers can regulate and provide the DC bus voltage response both in the transient and the steady-state following on 
the MIL-STD-704F standard. 

Keywords 
more electric aircraft; vector control; conventional method; droop controller; permanent magnet synchronous 

generator; active front end rectifier; constant power load 
 

1. บทนํา 

ในยุคปจจุบันที่ เทคโนโลยีมีความกาวหนาอยางมาก 

ร ว มถึ ง เ มื่ อ มี ก า ร คํ า นึ ง ถึ ง ผลก ร ะทบ ต อ สิ่ ง แ วดล อม 

ประสิทธิภาพของการใชเชื้อเพลิงและน้ําหนักโดยรวมของ

เครื่องบิน วิศวกรรมการบินและอวกาศสมัยใหมจึงมีแนวคิด

และแนวโนมในการพัฒนา “เครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้น (More 

Electric Aircraft : MEA)” โดยพยายามจะแทนที่การใชแหลง

พลังงานยอยซึ่งเปนแหลงพลังงานสําหรับโหลดทั้งหมดบน

เครื่องบินและเปนแหลงพลังงานที่ไดมาจากเครื่องยนตของ

เครื่องบินที่เปนแหลงพลังงานหลัก จากเดิม 4 ระบบ คือ ระบบ

ไฟฟา (electrical system) ระบบนิว เมติก (pneumatic) 

ระบบไฮดรอลิก (hydraulic system) และระบบทางกล 

(mechanical system) ในสถาปตยกรรมของเคร่ืองบินยุคแรก

หรือรุ นแรก ( conventional aircraft)  ด วยการใชแหล ง

พลังงานยอยจากระบบไฟฟาเพียงระบบเดียวในสถาปตยกรรม

ของเครื่องบินที่ใชไฟฟามากข้ึน ยกตัวอยางเชน ระบบควบคุม

อ าก า ศภา ย ใ นห อ ง โด ยส า ร  ( Environmental Control 

System : ECS ) ระบบปองกันและละลายน้ําแข็งบนปกของ

เครื่องบิน (Wings Ice Protection System : WIPS) จากเดิม

ที่ ใชระบบนิวเมติกจะถูกแทนที่ดวยการใชปมลมไฟฟา 

(electrical air pumps) และอุปกรณใหความรอนดวยไฟฟา 

(electrical heaters)  ตัว ขับเราแบบไฮดรอลิก (hydralic 

actuators) จะถูกแทนที่ดวยการใชตัวขับเราแบบกลไฟฟา 

( electro- mechanical actuators)  แ ล ะ ก า ร ป ม น้ํ า มั น

เชื้อเพลิงของเครื่องยนต (fuel and oil pumping) ที่ใชระบบ

ทางกลจะถูกแทนที่ดวยการใชระบบไฟฟาที่อาศัยปมเชื้อเพลิง

ไ ฟ ฟ า แ ล ะ อุ ป ก ร ณ เ ส ริ ม  ( electrical fuel- pumping 

ancillaries) เปนตน ซึ่ งระบบไฟฟาเปนระบบเดียวที่ ถูก

เลือกใชงานเนื่องจากพลังงานไฟฟาเปนพลังงานที่สะอาด มี

ความยืดหยุนและสามารถประยุกตใชงานไดอยางกวางขวาง 

อีกทั้งระบบไฟฟายังมีขอไดเปรียบที่สําคัญในแงของการวินิจฉัย

ขั้นสูง (advanced diagnostics) ที่สามารถคาดการณหรือ

ทํานายความผิดปกติและความผิดพรอง ตลอดจนอายุการใช

งานของอุปกรณในระบบ ซึ่งสามารถใชสําหรับการบํารุงรักษา

เ ชิ ง ป อ ง กั น  ( preventative maintenance)  ไ ด  ดั ง นั้ น

เครื่องบินที่ ใช ไฟฟามากข้ึนจึงมีขอดีเมื่อเปรียบเทียบกับ

เครื่องบินในยุคแรก คือ มีตนทุนการทํางาน การใชเชื้อเพลิง 

น้ําหนักโดยรวม ผลกระทบตอสิ่งแวดลอม และคาบํารุงรักษา

ระบบที่ลดลง ในขณะที่ประสิทธิภาพและความนาเชื่อถือของ

ระบบเพิ่มสูงข้ึน โดยระบบจําหนายกําลังไฟฟาที่ถูกนํามาใช

เปนแหลงงานยอยอันดับแรกในสถาปตยกรรมของเครื่องบินที่

ใชไฟฟามากขึ้นคือ ระบบจําหนายแบบไฟฟากระแสสลับ (AC 

distribution system) ดังเชน โบอิ้ง 767 (Boeing 767) และ

แอรบัส เอ330 (Airbus A330) เปนตน จากนั้นพัฒนามาเปน

ระบบจําหนายแบบผสม (hybrid distribution system) ที่ใช

ทั้งไฟฟากระแสสลับรวมกับไฟฟากระแสตรง เชน โบอ้ิง 787 

(Boeing 787) และแอรบัส เอ380 (Airbus A380) เปนตน แต

ในปจจุบันและในอนาคตมีแนวโนมที่จะใชระบบจําหนายแบบ

ไฟฟากระแสตรง (DC distribution system) เนื่องจากมีขอดี

คือ มีประสิทธิภาพและความนาเชื่อถือของระบบสูง ไม

จําเปนตองมีอุปกรณสําหรับชดเชยกําลังไฟฟารีแอกทีฟทําใหมี

น้ําหนักเบาและสามารถลดกําลังงานสูญเสียที่เกิดข้ึนในระบบ

ได [1-6] 

การใชระบบไฟฟาเพียงระบบเดียวเปนแหลงพลังงานยอย

สําหรับโหลดทั้งหมดบนเครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้นสงผลให

ปริมาณพลังงานไฟฟาที่ตองใชภายในระบบเพิ่มขึ้นอยางมาก

ดั งนั้ นความท าทายอย า งหนึ่ ง ของวิ ศวกรรมไฟฟ า ใน

อุตสาหกรรมวิศวกรรมการบินและอวกาศคือ การออกแบบ

ระบบไฟฟากําลัง (Electrical Power System : EPS) และ

การจัดการพลังงานไฟฟาใหมีคุณสมบัติและประสิทธิภาพ

เปนไปตามขอกําหนดและมาตรฐาน ซึ่งอิเล็กทรอนิกสกําลัง 

(power electronics) เปนเทคโนโลยีที่สําคัญที่สุดสําหรับ
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เครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้น หากไมมีความกาวหนาและการ

ประยุกตใชงานเทคโนโลยีอิเล็กทรอนิกสกําลังแนวโนมและการ

พัฒนาเครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้นแทบจะไมมีความเปนไปได 

โดยเฉพาะอยางย่ิงวงจรแปลงผันกําลัง (power converters) 

ที่ถูกนํามาใชในการแปลงและควบคุมพลังงานไฟฟาภายใน

ระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินทั้งในสวนของบัสไฟฟาหลัก 

(main bus) และบัสไฟฟายอย ยกตัวอยางเชน วงจรเรียง

กระแสที่ใชแปลงไฟฟากระแสสลับที่ไดจากเครื่องยนตและ

เครื่องกําเนิดไฟฟาใหเปนไฟฟากระแสตรงสําหรับบัสไฟฟา

หลัก วงจรแปลงผันเอซีเปนดีซี ดีซีเปนดีซ ีดีซีเปนเอซ ีและเอซี

เปนเอซี สําหรับโหลดตาง ๆ ในบัสไฟฟายอย เปนตน [2-4,7] 

ดวยเหตุนี้การออกแบบตัวควบคุมของวงจรแปลงผันกําลังใน

เครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้นโดยเฉพาะอยางย่ิงวงจรแปลงผัน

กําลังของบัสไฟฟาหลัก ซึ่งทําหนาที่ในการแปลงและควบคุม

พลังงานไฟฟาสําหรับโหลดทั้งหมดจึงเปนสิ่งสําคัญและตอง

คํานึง ถึงเปนอันดับตน ๆ ในขั้นตอนการออกแบบระบบ 

เนื่องจากการควบคุมใหระบบสามารถทํางานไดอยางมี

ประสิทธิภาพและใหผลการตอบสนองเปนไปตามมาตรฐานที่

กําหนดสามารถเพิ่มความนาเชื่อถือใหกับระบบโดยรวมได 

ดังนั้นบทความนี้จึงนําเสนอการออกแบบตัวควบคุมของระบบ

ไฟฟากําลังแบบกระแสตรงที่ใชเครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัส

ชนิดแมเหล็กถาวรและวงจรเรียงกระแสภาคหนาแบบแอกทีฟ

ในเครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้นโดยใชวิธีการแบบดั้งเดิมผานการ

เทียบสัมประสิทธ์ิที่อาศัยฟงกชันถายโอนวงปดของตัวควบคุม 

โดยฟงกชันถายโอนวงปดดังกลาวพิสูจนไดจากสมการพลวัต

ของระบบ การตรวจสอบสมรรถนะของตัวควบคุมที่ไดรับการ

ออกแบบดวยวิธีการที่นําเสนอในบทความนี้จะอาศัยการ

จําลองสถานการณบนคอมพิวเตอรดวยโปรแกรม MATLAB 

และผลจากชุดทดสอบที่ไดสรางขึ้นในหองปฏิบัติการ ซึ่งผลการ

ตรวจสอบแสดงใหเห็นวา ตัวควบคุมที่ไดสามารถควบคุมใหผล

การตอบสนองของแรงดันบัสไฟฟากระแสตรงทั้งในสภาวะชั่ว

ครูและในสภาวะอยูตัวเปนไปตามมาตรฐาน MIL-STD-704F 

ได 

บทความนี้ประกอบดวยหาสวน คือ สวนที่หนึ่งเปนบทนํา 

สวนที่สองกลาวถึงระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่พิจารณา 

สวนที่สามเปนการอธิบายการออกแบบตัวควบคุมของระบบ

ไฟฟาที่พิจารณา สวนที่สี่นําเสนอผลการตรวจสอบสมรรถนะ

ของตัวควบคุมดวยการจําลองสถานการณบนคอมพิวเตอรและ

ผลจากชุดทดสอบที่ไดสรางข้ึนในหองปฏิบัติการ และสวนที่หา

เปนสรุปและแนวทางสําหรับงานวิจัยในอนาคต 

 

2. ระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่พิจารณา 

ระบบไฟฟาที่พิจารณาในบทความนี้คือ ระบบไฟฟากําลังบน

เครื่องบินที่ใชไฟฟามากข้ึนที่มีระบบจําหนายแบบไฟฟา

กระแสตรง แบบเครื่องกําเนิดไฟฟาเดี่ยวและบัสเดี่ยว (single-

generator-single-bus) แสดงไดดังรูปที่ 1 ซึ่งประกอบดวย 6 

สวนคือ สวนที่ 1 เครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัสชนิดแมเหล็ก

ถ า ว ร  ( Permanent Magnet Synchronous Generator : 

PMSG) ทําหนาที่ผลิตไฟฟากระแสสลับดวยการเปลี่ยน

พลังงานกลจากกังหัน (turbine) ของเครื่องยนตให เปน

พลังงานไฟฟา สวนที่ 2 วงจรเรยีงกระแสภาคหนาแบบแอกทฟี 

(Active Front-End rectifier : AFE) ทําหนาที่ในการแปลง

ไฟฟากระแสสลับที่ไดจากเครื่องกําเนิดไฟฟาใหเปนไฟฟา

กระแสตรงเพื่อใชเปนแหลงพลังงานสําหรับโหลดทั้งหมดบน

เครื่องบิน สวนที่ 3 ตัวเก็บประจุทางดานไฟฟากระแสตรง 

( DC- link capacitor)  ทํ าหน า ที่ ล ดแร งดั นพลิ้ ว  ( ripple 

voltage) ของแรงดันไฟฟากระแสตรงที่ไดจากวงจรเรียง

กระแสภาคหนาแบบแอกทีฟใหมีลักษณะสัญญาณที่เรียบและ

คงที่มากขึ้น สวนที่  4 สายสงกําลังไฟฟาทางดานไฟฟา

กระแสตรง (DC transmission line) สวนที่ 5 โหลดทั้งหมด

ของระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบิน ประกอบดวย โหลดความ

ตานทานซึ่งใชแทนโหลดที่เกิดจากระบบปองกันและละลาย

น้ํ าแ ข็งบนปกของเครื่องบินโหลดตู ตั ว เ ก็บประจุ ไฟฟา 

(capacitor bank) และโหลดกําลังไฟฟาคงตัว (Constant 

Power Loads : CPLs) ซึ่งเปนพฤติกรรมของวงจรแปลงผัน

กําลังที่มีการควบคุม เชน วงจรแปลงผันกําลังที่เชื่อมตอกับ

มอเตอรไฟฟาเพื่อควบคุมกระแสไฟฟาและความเร็วรอบของ

มอเตอร วงจรแปลงผันเอซีเปนดีซีหรือดีซีเปนดีซีที่มีการ

ควบคุมสัญญาณขาออก เปนตน ซึ่งโหลดโดยสวนใหญของ

ระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้นเปนโหลด

ประเภทนี้ [3,5,6] และสวนที่ 6 ระบบควบคุมของระบบไฟฟา

กําลังที่พิจารณาดังแสดงดวยพื้นที่สีเทาในรูปที่.1.ซึ่งเปนตัว
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ควบคุมแบบเวกเตอร.(vector controller) บนแกนหมุนดีคิว

(dq-axis) ประกอบดวย ตัวควบคมุกระแสไฟฟา (current 

controllers)  เ ป น ลู ป ค ว บ คุ ม ภ า ย ใ น  ตั ว ค ว บ คุ ม

แรงดันไฟฟา (voltage controller)  และตัวควบคุมแบบ 

ดรูป (Droop Controller) เปนลูปควบคุมภายนอกโดยตัว

ควบคุมกระแสไฟฟาบนแกนหมุนดีจะทําหนาที่ในการควบคุม

ใหเครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัสชนิดแมเหล็กถาวรมีการทํางาน

แบบฟลักซ เต็ม (full flux operation) และควบคุมใหตัว

ประกอบกําลัง (power factor : pf) ของระบบ มีคาเทากับ

หนึ่ง (unity power factor) ดวยการกําหนดใหกระแสไฟฟา

อางอิงบนแกนหมุนดีเทากับศูนย  ( * 0dI  ) ในขณะที่ตัว

ควบคุมกระแสไฟฟ าบนแกนหมุนคิ ว  และตั วควบคุ ม

แรงดันไฟฟาจะทําหนาที่ในการควบคุมแรงดันไฟฟากระแส

ตรงทีต่กครอมตัวเก็บประจุทางดานไฟฟากระแสตรง ( dcV ) ให

มีคาอยูในชวง 250 V ถึง 280 V ตามมาตรฐาน MIL-STD-

704F ซึ่งแรงดันไฟฟาอางอิง (nominal voltage : *
oV )  จะ

ถูกกําหนดใหเทากับ 270 V [8] และตัวควบคุมแบบดรูปจะทํา

หนาที่ในการควบคุมการแบงกระแสไฟฟา (current sharing)   

หรือการแบงกําลังไฟฟา (power sharing) จากเครื่องกําเนิด

ไฟฟาแตละเครื่องไปยังโหลดทั้งหมดบนเคร่ืองบินเพื่อใหเปนไป

ตามลักษณะเฉพาะของแรงดันไฟฟาและกระแสไฟฟา (V-

I droop characteristic) ที่ ไดกําหนดและออกแบบไว  ซึ่ ง

สั ญ ญ า ณ ค ว บ คุ ม ข า อ อ ก ข อ ง ตั ว ค ว บ คุ ม แ บ บ ด รู ป

คือ แรงดันไฟฟากระแสตรงอางอิ งของลูปการควบคุม

แรงดันไฟฟา ( *
dcV ) 
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Node A

 
 

รูปที่ 1 ระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่พิจารณา 
 

จากแผนผังของระบบควบคุมดังแสดงดวยพื้นที่สีเทาในรูป

ที่ 1 จะสังเกตไดวา ตัวควบคุมกระแสไฟฟาและตัวควบคุม

แรงดันไฟฟาของระบบที่พิจารณาเปนตัวควบคุมพีไอ (PI 

controller) ซึ่ง ในบทความนี้จะนําเสนอการออกแบบตัว

ควบคุมดั งกลาวดวยวิ ธีการแบบดั้ ง เดิม (conventional 

method) พรอมทั้งนําเสนอการออกแบบตัวควบคุมแบบดรูป

ที่อาศัยลักษณะเฉพาะของแรงดันไฟฟาและกระแสไฟฟาซึ่ง

กําหนดไดจากมาตรฐาน MIL-STD-704F โดยรายละเอียดการ

ออกแบบตัวควบคมุทั้งหมดแสดงไดดังหัวขอที่ 3 
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3. การออกแบบตัวควบคุมของระบบไฟฟากําลังที่พจิารณา 

การออกแบบตัวควบคุมของระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบิน

ที่พิจารณาสามารถแบงออกไดเปน 3 สวน ดังตอไปนี้  

3.1 การออกแบบตัวควบคุมกระแสไฟฟา 

ตัวควบคุมกระแสไฟฟาทําหนาที่ในการควบคุมกระแส

สเตเตอร (stator current) ของเครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัส

ชนิดแมเหล็กถาวร ซึ่งสมการพลวัต (dynamic equation) 

ของเครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัสชนิดแมเหล็กถาวรบนแกน

หมุนดีคิวในกรอบอางอิงซิงโครนัส (synchronously rotating 

reference frame) [5,6,9] แสดงไดดังสมการที่ (1) โดยสมการ

ที่ (1) นี้จะถูกใชเพื่อหาฟงกชันถายโอนวงปด (closed-loop 

transfer function)  สํ า ห รั บ ก า ร อ อ ก แ บ บ ตั ว ค ว บ คุ ม

กระแสไฟฟาของระบบที่พิจารณา   
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โดยที่ sR  คือความตานทานของขดลวดสเตเตอร (stator 

resistance) ,  d qL L  คือความเหนี่ยวนําบนแกนหมุนดีคิว 

( inductance on dq- axis)  m  คื อฟลั กซ เ ชื่ อม โ ย ง ขอ ง

แมเหล็กถาวร (permanent magnet flux linkage) e  คือ

ความเร็วเชิ งมุมทางไฟฟาของโรเตอร  (electrical rotor 

angular velocity) ,  d qI I  คือกระแสสเตเตอรบนแกนหมุนดี

คิว และ ,  d qV V  คือแรงดันสเตเตอรบนแกนหมุนดีควิ (stator 

voltage on dq-axis)   
 

3.1.1 ตัวควบคุมกระแสไฟฟาบนแกนหมุนดี 

จากสมการที่ (1) พิจารณาเฉพาะสมการอนุพันธของ

กระแสสเตเตอรบนแกนหมุนดีนั่นคือ 
 

 
1

    e qs
d d q d

d d d

LRd
I I I V

dt L L L


     (2) 

 

กําหนดใหพจนชดเชย (compensation term) สามารถ

คํานวณไดดังสมการที่ (3) 
 

  d d e q qV V L I    (3) 

 

ดังนั้นจากสมการที่ (2) และสมการที่ (3) จะสามารถจัดรปู

สมการอนุพันธของกระแสสเตเตอรบนแกนหมุนดีไดใหม ดัง

สมการที่ (4) 

   d d s d d

d
L I R I V

dt
    (4) 

 

สมการที่  (4) เปนสมการที่อยู ในโดเมนเวลา (time 

domain : t domain) เม่ือแปลงสมการดังกลาวดวยการแปลง

ลาปลาซ (laplace transform) และกําหนดใหเงื่อนไขเริ่มตน

ของตัวแปรทุกตัวเปนศูนย จะไดสมการพีชคณิตที่อยูบนโดเมน

ความถี่ (frequency domain : s domain) ดังแสดงในสมการ

ที่ (5) และเมื่อจัดรูปสมการที่ (5) ใหม ดังนั้นจะไดฟงกชันถาย

โอนของระบบ (plant) แสดงดังสมการที่ (6)  
 

 ( ) ( )  ( )d d s d dsL I s R I s V s    (5) 

 

 
( ) 1

( )
d

d d s

I s

V s sL R
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กําหนดให pdK  และ idK  คือพารามิเตอรของตัวควบคุม

พีไอของลูปการควบคุมกระแสไฟฟาบนแกนหมุนดี  ดังนั้น

แผนภาพบล็อก  (block diagram)  ของลูปการควบคุม

กระแสไฟฟาบนแกนหมุนดีแสดงไดดังรูปที่ 2 และเมื่อวิเคราะห

แผนภาพบล็อกดังกลาว ฟงกชันถายโอนวงปดของลูปการ

ควบคุมกระแสไฟฟาบนแกนหมุนดีสามารถคํานวณไดจาก

สมการที่ (7) 
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รูปที่ 2 แผนภาพบล็อกของลูปการควบคุมกระแสไฟฟาบนแกนหมุนดี 
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เมื่อฟงกชันถายโอนวงปดของระบบอันดับสองมาตรฐาน 

(standard second-order system) แสดงไดดังสมการที่ (8)  
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ตัวควบคุมพีไอของลูปการควบคุมกระแสไฟฟาบนแกน

หมุนดีสามารถออกแบบไดดวยการเทียบสัมประสิทธิ์ระหวาง

พหุนามตัวหารของฟงกชันถายโอนวงปดของตัวควบคุมใน

สมการที่ (7) กับพหุนามตัวหารของฟงกชันถายโอนวงปดของ

ระบบอันดับสองมาตรฐานในสมการที่ (8) ดังนั้นคาพารามิเตอร

ของตัวควบคุมพีไอดังกลาวสามารถคํานวณไดดังสมการที่ (9) 
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โดยที่ ni  คือความถี่ธรรมชาติ (natural frequency) 

ของลูปกระแสไฟฟ า  และ i  คือ อัตราสวนการหนวง 

(damping ratio) ของลูปกระแสไฟฟา 
 

3.1.2 ตัวควบคุมกระแสไฟฟาบนแกนหมุนคิว 

พิจารณาเฉพาะสมการอนุพันธของกระแสสเตเตอรบน

แกนหมุนคิวในสมการที่ (1) นั่นคือ 
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      e d s e m
q d q q

q q q q

L Rd
I I I V

dt L L L L

  
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กําหนดใหพจนชดเชยสามารถคํานวณไดดังสมการที่ (11) 
 

   q q e d d e mV V L I       (11) 

ดังนั้นจากสมการที่ (10) และสมการที่ (11) จะสามารถจัด

รูปสมการอนุพันธของกระแสสเตเตอรบนแกนหมุนคิวไดใหม

ดังสมการที่ (12) 

   q q s q q

d
L I R I V

dt
    (12) 

 

จากสมการที่ (12) จะสังเกตไดวา มีพจนของสมการที่

คลายกับสมการที่ (4) ดังนั้นการออกแบบตัวควบคุมพีไอของ

ลูปการควบคุมกระแสไฟฟาบนแกนหมุนคิวสามารถดําเนินการ

ไดเชนเดียวกับการออกแบบตัวควบคุมของลูปกระแสไฟฟาบน

แกนหมุนดี แตจะมีความแตกตางกันที่พจนชดเชยดังสมการที่ 

(3) และสมการที่ (11) เทานั้น เมื่อกําหนดให pqK  และ iqK  

คือพารามิ เตอรของตัวควบคุมพี ไอของลูปการควบคุม

กระแสไฟฟาบนแกนหมุนคิว คาพารามิเตอรของตัวควบคุม

พีไอดังกลาวจะสามารถคํานวณไดดังสมการที่ (13)  
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3.2 การออกแบบตัวควบคุมแรงดันไฟฟา 

พิจารณาระบบไฟฟากําลังบนเคร่ืองบินในรปูที่ 1 ทางดาน

ไฟฟากระแสตรงโดยประยุกตใชกฎกระแสไฟฟาของเคอร

ชอฟฟ (Kirchhoff’s current law : KCL) วิเคราะหที่โนด A 

(Node A) จะไดสมการอนุพันธของแรงดันไฟฟาที่ตกครอมตัว

เก็บประจุทางดานไฟฟากระแสตรงแสดงดังสมการที่ (14) ซึ่ง

สมการที่ (14) นี้จะถูกนําไปใชเพื่อหาฟงกชันถายโอนวงปด

สําหรับการออกแบบตัวควบคุมแรงดันไฟฟาของระบบที่

พิจารณา 

 dc dc dc c

d
C V I I

dt
   (14) 

 

เมื่อความสัมพันธระหวางกระแสไฟฟาทางดานไฟฟา

กระแสสลับที่ ถูกแปลงใหอยู บนแกนหมุนดีคิ วแลว กับ

กระแสไฟฟาทางดานไฟฟากระแสตรงของวงจรเรียงกระแส

ภาคหนาแบบแอกทีฟเปนดังสมการที่ (15) [3,6,10] นั่นคือ 



 วารสารวิศวกรรมศาสตรและนวัตกรรม   ปที่ 15  ฉบับที่ 2  ประจําเดอืน เมษายน – มิถุนายน  2565 182 

  3

4dc d qI mI mI   (15) 

 

กําหนดให cI  ซึ่งก็คือกระแสไฟฟาที่ ไหลผานสายสง

กําลังไฟฟาทางดานไฟฟากระแสตรงหรือกระแสไฟฟาที่ไหลไป

ยั ง โ หล ดทั้ ง หมด ขอ ง เ ครื่ อ งบิ น เป นสัญญาณรบกวน 

(disturbance) ซึ่งสามารถละทิ้งในขั้นตอนการออกแบบตัว

ควบคุมได [10] และเมื่อกระแสไฟฟาบนแกนหมุนดีถูกควบคุม

ใหมีคาเทากับศูนย ( * 0d dI I  ) ดังนั้นจากสมการที่ (14) 

สมการที่ (15) และขอกําหนดดังกลาว สมการอนุพันธของ

แรงดันไฟฟาที่ตกครอมตัวเก็บประจุทางดานไฟฟากระแสตรง

ในสมการที่ (14) สามารถจัดรูปใหมไดดังสมการที่ (16) 
 

 
3

4dc dc q

d
C V mI

dt
  (16) 

 

ดําเนินการแปลงลาปลาซสมการที่ (16) และกําหนดให

เงื่อนไขเริ่มตนของตัวแปรทุกตัวเปนศูนย จะไดสมการพีชคณิต

ที่อยูบนโดเมนความถี่ดังแสดงในสมการที่ (17) และเมื่อจัดรูป

สมการที่ (17) ใหม ดังนั้นจะไดฟงกชันถายโอนของระบบ 

แสดงดังสมการที่ (18)  
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กําหนดให pvK  และ ivK  คือพารามิเตอรของตัวควบคุม

พีไอของลูปการควบคุมแรงดันไฟฟา ดังนั้นแผนภาพบล็อกของ

ลูปการควบคุมแรงดันไฟฟาสามารถแสดงไดดังรูปที่ 3 และเมื่อ

วิเคราะหแผนภาพบล็อกดังกลาว ฟงกชันถายโอนวงปดของลูป

การควบคุมแรงดันไฟฟาสามารถคํานวณไดจากสมการที่ (19) 
 

PI controller
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รูปที่ 3 แผนภาพบล็อกของลูปการควบคุมแรงดันไฟฟา 
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ตัวควบคุมพีไอของลูปการควบคุมแรงดันไฟฟา สามารถ

ออกแบบไดดวยการเทียบสัมประสิทธ์ิระหวางพหุนามตัวหาร

ของฟงกชันถายโอนวงปดของตัวควบคุมในสมการที่ (19) กับ

พหุนามตัวหารของฟงกชันถายโอนวงปดของระบบอันดับสอง

มาตรฐานในสมการที่ (8) ดังนั้นคาพารามิเตอรของตัวควบคุม

พีไอดังกลาวสามารถคํานวณไดดังสมการที่ (20) 
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โดยที่ nv  คือความถ่ีธรรมชาติของลูปแรงดันไฟฟา v  

คืออัตราสวนการหนวงของลูปแรงดันไฟฟา และ m  คือคา

ดัชนีการมอดูเลต (modulation index) ของวงจรเรียงกระแส

ภาคหนาแบบแอกทีฟ 
 

3.3 การออกแบบตัวควบคุมแบบดรูป 
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รูปที่ 4 ลักษณะเฉพาะของแรงดันไฟฟาและกระแสไฟฟาสําหรับการ
ควบคมุแบบดรูป 

 

การออกแบบตัวควบคุมแบบดรูปของระบบไฟฟากําลัง  

บนเครื่องบินที่พิจารณาในรูปที่ 1 จะอาศัยลักษณะเฉพาะของ
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แรงดันไฟฟาและกระแสไฟฟาดังแสดงในรูปที่ 4 ซึ่งจากรูปจะ

สังเกตไดวา อัตราการขยายดรูป (droop gain : DK ) ซึ่งเปน

พารามิเตอรของตัวควบคุมแบบดรูปคือความชันของกราฟ

ลักษณะเฉพาะของแรงดันไฟฟาและกระแสไฟฟา เมื่อหาคา

ความชันของกราฟดังกลาวโดยอางอิงมาตรฐาน MIL-STD-

704F ที่กําหนดใหระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่มีระบบ

จําหนายแบบไฟฟากระแสตรงขนาด 270 V แรงดันไฟฟา

กระแสตรงที่บัสหลัก (main bus หรือ DC bus) ในสภาวะอยู

ตัวจะตองมีคาอยูในชวง 250 V ถึง 280 V [8] ดังนั้นคาอัตรา

การขยายดรูปสําหรับระบบไฟฟาที่พิจารณาสามารถคํานวณได

จากสมการที่ (21) ซึ่งคาอัตราการขยายดรูปที่คํานวณไดนี้จะ

ถูกนําไปใชสําหรับการกําหนดคาแรงดันไฟฟากระแสตรง

อางอิงของลูปการควบคุมแรงดันไฟฟา ( *
dcV ) ดวยสมการของ

การควบคุมแบบดรูปโหมดแรงดัน (voltage mode droop 

control)  ดั งสมการที่  ( 22)  [4,5]  เพื่ อควบคุมการแบ ง

กระแสไฟฟาหรือควบคุมการแบงกําลังไฟฟาจากเครื่องกําเนิด

ไฟฟาแตละเครื่องไปยัง โหลดทั้งหมดบนเครื่องบิน    
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โดยที ่ *
oV  คือ ระดับแรงดันไฟฟาอางอิงของระบบ 

 oI  คือ กระแสไฟฟาของโหลด 

 

4. การตรวจสอบสมรรถนะของตัวควบคุม 

ใน หัวขอที่  4 นี้ จะ เปนการนํา เสนอการตรวจสอบ

สมรรถนะของตัวควบคุมที่ออกแบบไดจากวิธีการที่นําเสนอใน

บทความนี้ดวยการจําลองสถานการณบนคอมพิวเตอรโดยใช

โปรแกรม MATLAB และผลที่ไดจากชุดทดสอบ โดยชุดทดสอบ

ของระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่พิจารณาในรูปที่ 1 ที่ได

สรางขึ้น ณ หองปฏิบัติของสถาบันเทคโนโลยีการบินและ

อ ว ก า ศ  ( Institute for Aerospace Technology) 

มหาวิ ทยาลัยนอตทิ งแฮม (University of Nottingham) 

สหราชอาณาจักร (United Kingdom) แสดงไดดังรูปที่ 5 ซึ่ง

ในกรณีนี้ชุดทดสอบจะถูกปรับลดขนาดของพิกัดกําลังลง

เนื่องจากขอจํา กัดของอุปกรณ ในหองปฏิบัติการ และ

นอกจากนี้แลวไดใชแหลงจายไฟฟากระแสสลับแบบโปรแกรม

ได (programmable AC power supply) แทนเครื่องกําเนิด

ไฟฟาซิงโครนัสชนิดแมเหล็กถาวร และใชวงจรแปลงผัน

แบบบัคก (buck converter) ที่มีการควบคุมแรงดันที่ตกครอม

ตัวตานทานเปนโหลดกําลังไฟฟาคงตัว     
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รูปที่ 5 ชุดทดสอบของระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่พิจารณา 

 

จากรายละเอียดการออกแบบตัวควบคุมที่ไดนําเสนอไวใน

หัวขอที่ 3 ตัวควบคมุกระแสไฟฟาบนแกนหมุนดีคิว ตัวควบคมุ

แรงดันไฟฟาและตัวควบคุมแบบดรูป สามารถออกแบบไดดวย

สมการที่ (9) สมการที่ (13) สมการที่ (20) และสมการที่ (21) 

ต า ม ลํ า ดั บ  กํ า ห น ด ใ ห  0.707v i   ,

 rad/s1002nv   , ( ) rad/s210 1 1000ni nv       

ซึ่งคํานวณจากเปอรเซ็นตการพุงเกิน (percent overshoot : 

. .P O )  เทากับ 5% และเวลาเขาที่  (settling time :  sT ) 

เทากับหรือนอยกวา 0.04 วินาที โดยอางอิงตามมาตรฐาน 

MIL-STD-704F [8] และเมื่อพารามิเตอรของระบบไฟฟาที่

พิจารณามีค าตามที่แสดงไว ในภาคผนวก ดั งนั้นจะได  

คาพารามิเตอรของตัวควบคุมของระบบไฟฟากําลังบน

เครื่องบินที่พิจารณาในรูปที่ 1 แสดงดังตารางที่ 1 ดังนี้  
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ตารางท่ี 1 คาพารามิเตอรของตัวควบคมุของระบบไฟฟาที่พิจารณา 

พารามิเตอร คา 

 ,  pd pqK K  -0.8785 

 ,  id iqK K  -3908.3633 

pvK  1.3162 

ivK  584.8654 

DK  0.8 

ผลการตรวจสอบสมรรถนะของตัวควบคุมดวยสถานการณ

จําลองการเปลี่ยนแปลงโหลดของระบบแสดงไดดังรูปที่ 6 โดย

รูปที่  6 ( a)  เปนผลที่ ไดจากการ จําลองสถานการณบน

คอมพิวเตอร และรูปที่ 6(b) เปนผลที่ไดจากชุดทดสอบ ซึ่งทั้ง

ผลจากการจําลองสถานการณและจากชุดทดสอบไดถูกทดสอบ

ภายใตสถานการณและเงื่อนไขเดียวกันคือ  

 

 

(a) Simulation results

(b) Experimental results
Time (s)

V
b (

V
)

V
b (

V
)

P C
PL

 (W
)

400 W

600 W

400 W

MIL-STD-704F Standard

330 V, 0.02 s.

200 V, 0.01 s.

280 V, 0.04 s.

250 V, 0.04 s.

MIL-STD-704F Standard

330 V, 0.02 s.

200 V, 0.01 s.

280 V, 0.04 s.

250 V, 0.04 s.

MIL-STD-704F Standard

330 V, 0.02 s.

200 V, 0.01 s.

280 V, 0.04 s.

250 V, 0.04 s.

MIL-STD-704F Standard

330 V, 0.02 s.

200 V, 0.01 s.

280 V, 0.04 s.

250 V, 0.04 s.

1.7 V 1.7 V

 

รูปที่ 6 ผลการตรวจสอบสมรรถนะของตัวควบคุม 
 

- ในตอนเร่ิมตนของระบบ คาโหลดกําลังไฟฟาคงตัว 

( CPLP ) จะถูกกําหนดใหมีคาเทากับ 400 W 

- ที่เวลา 0.1 วินาที CPLP  จะถูกเพิ่มคาขึ้นใหเทากับ  

600 W  

- ที่เวลา 0.2 วินาที CPLP  จะถูกลดคาลงใหเทากับ  

400 W อีกครั้ง 

โดยจากทั้งรูปที่ 6(a), รูปที่ 6(b) และรูปที่ไดขยายจะ

สังเกตไดวา ไมวาจะเปนกรณีที่โหลดของระบบมีคาเพ่ิมมากขึ้น

หรือเปนกรณีที่โหลดของระบบมีคาลดลง ผลการตอบสนอง

ของแรงดันบัสไฟฟากระแสตรง ( bV ) เมื่อตัวควบคุมของระบบ

มีคาพารามิเตอรเปนดังตารางที่ 1 เปนไปตามมาตรฐาน MIL-

STD-704F ทั้งในสภาวะชั่วครูและในสภาวะอยูตัว นั่นคือขนาด

ของแรงดันไฟฟาในสภาวะชั่วครู มีคาไมนอยกวา 200 V และ

ไมพุงเกิน 330 V ในขณะที่แรงดันไฟฟาในสภาวะอยูตัวมีคาอยู

ในชวง 250 V ถึง 280 V โดยมีขนาดของแรงดันพลิ้วเทากับ 

1.7 V ซึ่งนอยกวาขนาดของแรงดันพลิ้วสูงสุดที่มาตรฐานได

กําหนดคือ 6 V และผลการตอบสนองสามารถเขาสูสภาวะอยู

ตัวไดดวยเวลาที่นอยกวา 0.04 วินาที ดังนั้นจึงเปนการยืนยัน

ไดวา ตัวควบคุมที่ออกแบบไดดวยวิธีการที่นําเสนอในบทความ

นี้ สามารถควบคุมใหผลการตอบสนองของแรงดันบัสไฟฟา

กระแสตรงของระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้น

ทั้งในสภาวะชั่วครูและในสภาวะอยูตัวเปนไปตามมาตรฐาน 

MIL-STD-704F ได  
 

5. สรุป 

บทความนี้นําเสนอการออกแบบตัวควบคุมของระบบ

ไฟฟากําลังแบบกระแสตรงที่ใชเครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัส

ชนิดแมเหล็กถาวรและวงจรเรียงกระแสภาคหนาแบบแอกทีฟ
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ในเครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้น ดวยวิธีการแบบดั้งเดิมผานการ

เทียบสัมประสิทธ์ิที่อาศัยฟงกชันถายโอนวงปดของตัวควบคุม

ซึ่งพิสูจนไดจากสมการพลวัตของระบบสําหรับการออกแบบตัว

ควบคุมพีไอของลูปการควบคุมกระแสไฟฟาและลูปการควบคุม

แรงดันไฟฟา และอาศัยลักษณะเฉพาะของแรงดันไฟฟาและ

กระแสไฟฟาที่อางอิงตามมาตรฐานสําหรับการออกแบบตัว

ควบคุมแบบดรูป ผลจากการตรวจสอบสมรรถนะของตัว

ควบคุมดวยการจําลองสถานการณบนคอมพิวเตอรและผลที่ได

จากชุดทดสอบในหองปฏิบัติการสอดคลองกัน ซึ่งแสดงใหเห็น

และยืนยันไดวา ตัวควบคุมที่ไดรับการออกแบบจากวิธีการที่

นําเสนอในบทความนี้ สามารถควบคุมใหผลการตอบสนองของ 

แรงดันบัสไฟฟากระแสตรงของระบบไฟฟากําลังบนเครื่องบิน  

ที่ใชไฟฟามากขึ้นทั้งในสภาวะชั่วครูและในสภาวะอยูตัวเปนไป

ตามมาตรฐาน MIL-STD-704F ได อยางไรก็ตามผลการวิจัยที่

ไดนําเสนอคาของโหลดกําลังไฟฟาคงตัวจะอยูในชวง 400 W 

ถึง 600 W ซึ่งไมไดเปนการทดสอบที่คาพิกัดกําลังไฟฟาที่

ออกแบบ เนื่องจากเมื่อเพิ่มคาโหลดใหมากเกินจากนี้จะทําให

ระบบไฟฟาที่พิจารณาขาดเสถียรภาพ อันเนื่องมาจากโหลด

กําลั ง ไฟฟ าคงตัวนี้มีลักษณะเปนคาตัวตานทานติดลบ 

(negative impedance)  ตอระบบโดยรวม ซึ่ งส งผลตอ

เสถียรภาพของระบบ โดยการขาดเสถียรภาพอาจสงผลให

ระบบไมสามารถทํางานตอไดหรืออาจสงผลใหเกิดความ

เสียหายตอระบบโดยรวมได [3-6] ดังนั้นสําหรับการทํานายจุด

การขาดเสถียรภาพของระบบ รวมถึงการบรรเทาการขาด

เสถียรภาพเพื่อทํา ใหระบบที่ขาดเสถียรภาพกลับมามี

เสถียรภาพและสามารถทํางานตอไดจนถึงระดับกําลังไฟฟาที่

คาพิกัดจะไดรับการศึกษาและพัฒนาในงานวิจัยในอนาคต อีก

ทั้งสถาปตยกรรมที่เปนไปไดจริงของระบบไฟฟากําลังบน

เครื่องบินที่ใชไฟฟามากขึ้นจะเปนแบบบัสเดี่ยวที่ใชหลาย

แหลงจาย.(single-DC bus-multi-source) ซึ่งจะประกอบดวย

ชุดของเครื่องกําเนิดไฟฟาซิงโครนัสชนิดแมเหล็กถาวรและ

วงจรเรียงกระแสภาคหนาแบบแอกทีฟ (PMSG with AFE) 

มากกวา 1 ชุด ดังนั้นการออกแบบตัวควบคุมของระบบ

ดังกลาวก็จะไดรับการศึกษาและพัฒนาในงานวิจัยในอนาคต

ดวยเชนกัน 
 

  ภาคผนวก: พารามิเตอรของระบบไฟฟาที่พิจารณา [4]  

1.058 sR m    H99d qL L    

( ) 6Poles P   * / 0.03644m V s rad   

 400ef Hz   1dcC mF  

  6cR m    2cL H  

 0.5bC mF   10LR    

5.094 BuckL mH  474.1 BuckC F  

 8.1BuckR    *  0dI A  
*  270oV V  0.8 m   

( ) 2.2 CPL ratedP kW   

 

กิตติกรรมประกาศ 

งานวิจัยนี้ ไดรับทุนสนับสนุนจากสํานักงานกองทุน

สนับสนุนการวิจัย (สกว.) ภายใตโครงการปริญญาเอกกาญจนา

ภิเษก (คปก.) สาขาวิทยาศาสตรและเทคโนโลยี ตามสัญญา

เลขที่ PHD/0089/2560 

  เอกสารอางอิง 

[1] Rosero JA, Ortaga JA, Aldabas E, Romeral L. 
Moving towards a more electric aircraft. IEEE 
Aerospace and Electronic Systems Magazine. 
2007; 22(3): 3-9. 

[2] Wheeler P, Bozhko SV. The more electric aircraft: 
technology and challenge. IEEE Electrification 
Magazine. 2014; 2(4): 6-12. 

[3] Areerak KN, Bozhko SV, Asher GM, Lillo LD, 
Thomas DWP. Stability study of a hybrid AC-DC 
more-electric aircraft power system. IEEE 
Transactions on Aerospace Electronic Systems. 
2012; 48(1): 329-347. 

[4] Gao F, Bozhko SV, Asher G, Wheeler P. 
Comparative stability study of dc current control 
strategies for a droop-controlled PMSG system. 
In: Proceedings of IEEE Energy Conversion 
Congress and Exposition, ECCE 2015, 20-24 
September 2015, Montreal, QC, Canada. USA: 
IEEE; 2015. p. 6246-6253. 



 วารสารวิศวกรรมศาสตรและนวัตกรรม   ปที่ 15  ฉบับที่ 2  ประจําเดอืน เมษายน – มิถุนายน  2565 186 

[5] Gao F, Bozhko S, Costabeber A, Asher G, Wheeler 
P. Control design and voltage stability analysis of 
a droop-controlled electrical power system for 
more electric aircraft. IEEE Transactions on 
Industrial Electronics. 2017; 64(12): 9271-9281. 

[6] Gao F, Zheng X, Bozhko S, Hill C, Asher G. Modal 
analysis of a PMSG-based dc electrical power 
system in the more electric aircraft using 
eigenvalues sensitivity. IEEE Transactions on 
Transportation Electrification. 2015; 1(1): 65-76. 

[7] Abu-Rub H, Malinowski M, Al-Haddad K. Power 
electronics for more electric aircraft. In: Power 
Electronics for Renewable Energy Systems, 
Transportation and Industry Applications. Wiley 
IEEE press; 2014. p. 365-386. 

[8] Department of defense interface standard.                  
MIL-STD-704F Standard Aircraft Electric Power 
Characteristic. 2004; 1(1): 1-38. Available from: 
http://www.ieee.li / pdf / standards-handbooks/ 
MIL-STD-704F.pdf [Accessed 4th April 2021]. 

[9] Krause PC, Wasynczuk O, Sudhoff SD. Analysis of 
Electric Machinery and Drive System. Hoboken, 
NJ, USA: Wiley; 2002.  

[10] Pena R, Clare JC, Asher GM. Doubly fed induction 
generator using back-to-back PWM converters 
and its application to variable speed wind energy 

generation. IEEE Electric Power Applications. 
2015; 143(5): 231-241.  

 
 
 


