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บทคดัย่อ 

 การวิจยัและพฒันาแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพื่อวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของ

ดาวเทียม มีวตัถุประสงคเ์พื่อศึกษาองคค์วามรู้ท่ีเก่ียวขอ้งในการสร้างแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมขนาด 3U  

ซ่ึงประกอบดว้ยโครงสร้างของแบบจ าลองดาวเทียม ระบบสัง่การและจดัการขอ้มูล ระบบพลงังานไฟฟ้า และระบบ

ควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม โดยไดท้ าการออกแบบการท างานร่วมกนัของระบบดงักล่าวและสร้างข้ึนเป็น

แบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมท่ีมุ่งเนน้การวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีพิจารณาเลือก

ติดตั้ งใช้งานอุปกรณ์ Magnetorquer จ านวน 3 EA และ Reaction Wheel จ านวน 1 EA ซ่ึงผลการวิจัยท าให้ได ้

องค์ความรู้ในการออกแบบแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรม และแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมขนาด 3U  

ท่ีประกอบดว้ยระบบยอ่ยซ่ึงมีคุณลกัษณะตามท่ีไดท้ าการออกแบบและเลือกอุปกรณ์ติดตั้งใชง้านพร้อมทั้งสามารถ

ผ่านการทดสอบการท างานร่วมกนั การทดสอบ Hardware in the Loop ท่ีไดพ้ฒันาและสร้างโปรแกรมการค านวณ

ส าหรับการวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม และการทดสอบภายใตก้ารจ าลองสภาวะแวดลอ้ม

จริงกบั Helmholtz Cage ท่ีสามารถยืนยนัขีดความสามารถในการท างานของระบบควบคุมท่าทางการโคจรของ

แบบจ าลองดาวเทียมในการควบคุมค่ามุมผิดพลาดและความเร็วเชิงมุมของดาวเทียม ทั้งใน Detumbling Mode และ 

Nominal Mode ท่ีมีความสอดคลอ้งและใกลเ้คียงกนั 
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Abstract 

 The objectives of the research and development of satellite engineering model to analyze the attitude 

determination and control system are to study the relevant knowledge in the construction of a 3U satellite 

engineering model consisting of the structure of the satellite engineering model, command and data handling system 

(CDHS), electrical power system (EPS) and attitude determination and control system (ADCS). The system 

interoperability is designed and built into a satellite engineering model focusing on the analysis of the satellite's 

attitude determination and control system by considering the installation of 3 EA Magnetorquer devices and 1 EA 

Reaction Wheel. The results of this research resulted in the knowledge of satellite engineering model design and a 

3U satellite engineering model, which includes a feature subsystem of design along with being able to pass 

interoperability testing, Hardware in the Loop testing developed and built a computational program for the analysis 

of the attitude determination and control system and testing under real environment simulation with Helmholtz 

Cage, which can validate that the attitude determination and control system of the satellite engineering model could 

regulate the tracking error angle and tracking error angular velocity of satellite model in both Detumbling Mode 

and Nominal Mode in a consistent and comparable manner. 

 

Keywords: Satellite, Satellite Engineering Model, Attitude Determination and Control System 
 
1. บทน า 
 กองทพัอากาศตระหนักถึงความส าคญัของเทคโนโลยีอวกาศ รวมถึงการรวบรวมองค์ความรู้เพ่ือมิติความมั่นคง 
ในอวกาศ ซ่ึงเก่ียวขอ้งโดยตรงกบัความมัน่คงของชาติทั้งทางดา้นการทหาร เศรษฐกิจ สังคม และจิตวิทยา และนับเป็น
ผลประโยชน์ของชาติในการน าพ้ืนท่ีอวกาศเขา้มาเป็นพ้ืนท่ีปฏิบติัการท่ีสามารถช่วยสนบัสนุนการปฏิบติัภารกิจทั้งทางบก 
ทางน ้า และทางอากาศ ซ่ึงกองทพัอากาศจ าเป็นตอ้งเพ่ิมเติมศกัยภาพของบุคลากร โดยตอ้งมีขีดความสามารถในการวิจยัและ
พฒันาเทคโนโลยดีา้นอวกาศไดน้อกเหนือจากการใชง้านตามปกติ และสามารถน าไปต่อยอดองคค์วามรู้หรือประยกุตใ์ชง้าน
ไดจ้ริง ตามแนวทางในยทุธศาสตร์กองทพัอากาศ 20 ปี (พ.ศ.2561 - 2580) ซ่ึงมีวิสัยทศัน์เพ่ือมุ่งสู่ “กองทพัอากาศชั้นน าใน
ภูมิภาค (One of The Best Air Forces in ASEAN)” [1] โดยไดก้ าหนดแนวทางดา้นการวิจยัและพฒันาในการส่งเสริมการน า
เทคโนโลยีอวกาศมาพิจารณาขยายผล พร้อมทั้งเผยแพร่วิทยาการเพ่ือจุดประกายแนวความคิดให้หน่วยต่าง ๆ ประกอบกบั
การสร้างเครือข่ายดา้นเทคโนโลยีอวกาศร่วมกบัหน่วยงานภายนอกกองทพัอากาศท่ีมีศกัยภาพ โดยเน้นการแลกเปล่ียน
นวตักรรมองคค์วามรู้และการถ่ายทอดเทคโนโลยตีามทิศทางยทุธศาสตร์กองทพัอากาศ 
 การพฒันาศกัยภาพของบุคลากร ซ่ึงตอ้งมีขีดความสามารถในการต่อยอดองค์ความรู้หรือประยุกต์ใช้งานได้จริง 
มีความส าคญัเป็นอย่างมาก โดยการวิจยัและพฒันาแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพ่ือวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทาง 
การโคจรของดาวเทียม จะเป็นเคร่ืองมือส าคญัในการพฒันาและต่อยอดองค์ความรู้ในการวิจยัด้านเทคโนโลยีอวกาศ 
ไดต่้อไปในอนาคต ซ่ึงจะสอดคลอ้งและตอบสนองกบัยทุธศาสตร์กองทพัอากาศ 20 ปี (พ.ศ.2561 - 2580) ในการปฏิบติัภารกิจ
ดา้นความมัน่คงของประเทศไดค้รบทั้ง 3 มิติ และจะเป็นรากฐานส าคญัในการเสริมสร้างความเขา้ใจและร่วมขบัเคล่ือน
อุตสาหกรรมป้องกันประเทศ ตามหลักการจัดหาพร้อมการพัฒนา (Purchase and Development) ของกองทัพอากาศ  
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ให้ทนัต่อเทคโนโลยีดา้นอวกาศและสถานการณ์โลกท่ีเปล่ียนแปลงอย่างรวดเร็ว อนัเป็นการรักษาผลประโยชน์ของชาติ 
ในอวกาศและเป็นการเตรียมความพร้อมในการรับมือกบัภยัคุกคามรูปแบบใหม่ท่ีจะเกิดข้ึนในอนาคต [2]         
 
2. ขอบเขตงานวจิัย 
 การวิจัยน้ีมุ่งเน้นการวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมในส่วนภาคอวกาศ (Space Segment)  
ของดาวเทียมท่ีเคล่ือนท่ีในวงโคจรรอบโลกระดบัต ่าเป็นหลกั โดยการสร้างและทดสอบแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรม
ขนาด 3U ประกอบดว้ย โครงสร้างของแบบจ าลองดาวเทียม ระบบสั่งการและจดัการขอ้มูล ระบบพลงังานไฟฟ้า และ 
ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีพิจารณาติดตั้งใชง้าน Magnetorquer จ านวน 3 EA ส าหรับ Detumbling Mode 
และ Reaction Wheel จ านวน 1 EA ส าหรับ Nominal Mode 
     
3. ทฤษฎีที่เกีย่วข้อง 
 การวิจยัและพฒันาแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพ่ือวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม อา้งอิง
การใช้หลักการวิศวกรรมระบบเป็นกระบวนการบริหารจัดการ วางแผน และด าเนินการในภาพรวมเบ้ืองต้น [3]  
ซ่ึงจ าเป็นตอ้งเขา้ใจในขั้นตอนการวิเคราะห์ความตอ้งการของภารกิจ (Mission Analysis) พร้อมดว้ยการก าหนดขอ้จ ากดัของ
ภารกิจและขอ้จ ากดัเชิงเทคนิค และระบบของดาวเทียมท่ีเก่ียวขอ้งรวมถึงปัจจยัภายนอกท่ีส่งผลต่อการพิจารณา ดงัน้ี 
 3.1 ระบบควบคุมท่าทางการโคจร (Attitude Determination and Control System : ADCS) เป็นระบบท่ีมีหน้าท่ีในการ
ตรวจสอบและควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม ประกอบดว้ยส่วนประกอบหลกั 2 ส่วน คือ Sensor และ Actuator  
โดยส่วนของ Sensor จะท าหน้าท่ีตรวจสอบต าแหน่งและลกัษณะท่าทางการโคจรของดาวเทียม ณ เวลาปัจจุบนั ไดแ้ก่ 
Magnetometer, Gyroscope, Accelerometer, Sun Sensor, Horizon Sensor, Star Tracker, GPS Receiver เป็นตน้ และในส่วน
ของ Actuator จะท าหนา้ท่ีบงัคบัควบคุมและปรับเปล่ียนท่าทางการโคจรของดาวเทียมโดยสามารถเลือกใชอุ้ปกรณ์ต่าง ๆ ไดแ้ก่ 
Magnetorquer, Momentum Bias Wheel, Reaction Wheel, Control-Moment Gyroscope (CMG), Thruster เ ป็นต้น [4] ซ่ึ งจาก
การศึกษาของ Fernández, M. V. (2011) [5] และ Narkiewicz, J. (2020) [6] ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม 
Nanosatellite ส่วนมากจะใช้ Magnetorquer ในการควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีไม่ตอ้งการความแม่นย  ามาก 
ยกตวัอยา่งเช่น ในการควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมในกรณี Detumbling หลงัจากดาวเทียมถูกปล่อยออกจากจรวด
น าส่งในช่วงแรก เป็นตน้ และจะใช ้Reaction Wheel ในการควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมในกรณี Pointing หรือ 
Nominal Mode ในการรักษาเสถียรภาพในท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีตอ้งการความละเอียดและความแม่นย  าสูงในการ
ปรับท่าทางการโคจร เพ่ือให้ดาวเทียมสามารถปฏิบติัภารกิจไดต้ามท่ีออกแบบไว ้โดยในการเลือกใชง้านอุปกรณ์ Sensor หรือ 
Actuator จ าเป็นตอ้งทราบถึงขีดความสามารถและขอ้จ ากดัของอุปกรณ์ท่ีน ามาพิจารณา ซ่ึงมีรายละเอียดคุณลกัษณะทัว่ไป
ของอุปกรณ์ Sensor ดงัแสดงในตารางท่ี 1 และคุณลกัษณะทัว่ไปของอุปกรณ์ Actuator ดงัแสดงในตารางท่ี 2 [7] 
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ตารางที่ 1 คุณลกัษณะทัว่ไปของอุปกรณ์ Sensor  

ชนิดของ Sensor ความแม่นย า มวล  ก าลังไฟฟ้า 
Magnetometer 0.5 ถึง 3 องศา 0.6 ถึง 1.2 กิโลกรัม  < 1 วตัต ์
Horizon Sensor 
- Scanner 
- Fixed Head (Static) 

 
0.1 องศา 
0.1 องศา 

 
2 ถึง 5 กิโลกรัม 

2.5 ถึง 3.5 กิโลกรัม 

 
5 ถึง 10 วตัต ์
0.3 ถึง 5 วตัต ์

Sun Sensor 0.005 ถึง 3 องศา 0.5 ถึง 2 กิโลกรัม 0 ถึง 3 วตัต ์
Gyroscope & 
Accelerometer 

0.003 ถึง 1 องศา 3 ถึง 25 กิโลกรัม 10 ถึง 200 วตัต ์

Star Tracker 
(Scanner and Mapper) 

0.0003 ถึง 0.03 องศา 3 ถึง 7 กิโลกรัม 5 ถึง 20 วตัต ์

 

ตารางที่ 2 คุณลกัษณะทัว่ไปของอุปกรณ์ Actuator 

ชนิดของ Actuator ขีดความสามารถ มวล  ก าลังไฟฟ้า 
Magnetorquer ขั้วแม่เหลก็ไฟฟ้า 10 ถึง 4,000 

แอมแปร์ตารางเมตร 
0.4 ถึง 50 กิโลกรัม  0.6 ถึง 16 วตัต ์

Reaction & Momentum 
Wheel 

แรงบิด 0.01 ถึง 1 นิวตนัเมตร 2 ถึง 20 กิโลกรัม 10 ถึง 110 วตัต ์

Control-Moment 
Gyroscope (CMG) 

แรงบิด 25 ถึง 500 นิวตนัเมตร มากกวา่ 40 กิโลกรัม 90 ถึง 150 วตัต ์

Thruster 
- Cold Gas 
- Hot Gas 

 
แรงขบั < 5 นิวตนั 

แรงขบั 0.5 ถึง 9,000 นิวตนั 

 
Variable 
Variable 

 
N/A 
N/A 

 
 3.2 แรงบิดรบกวนท่าทางการโคจรของดาวเทียม (Disturbance Torque) [8-11] เกิดข้ึนจากผลกระทบจากสภาวะแวดลอ้ม
ภายนอกท่ีท าให้ดาวเทียมหรือวตัถุอวกาศมีการปรับเปล่ียนท่าทางการโคจรจากแรงภายนอกท่ีกระท าอยู่ตลอดเวลา  
ซ่ึงแรงบิดรบกวนท่าทางการโคจรของดาวเทียมสามารถเกิดข้ึนไดจ้ากปัจจยัหลกั จ านวน 4 ปัจจยั ไดแ้ก่ 
  3.2.1 Gravity Gradient Torque เกิดข้ึนจากผลต่างของแรงโน้มถ่วงของโลกท่ีกระท ากบัดาวเทียม ซ่ึงในบริเวณ 
ท่ีแตกต่างกนัของดาวเทียมดวงเดียวกนัจะมีค่าแรงโนม้ถ่วงของโลกท่ีไม่เท่ากนั โดยสามารถอธิบายไดต้ามกฎความโนม้ถ่วง

สากลของนิวตนั (Newton’s Law of Universal Gravitation) ท่ีแสดงถึงความสัมพนัธ์ระหว่างแรงดึงดูดระหว่างมวล ( gF )  

ท่ีแปรผนัตามพารามิเตอร์ความโนม้ถ่วงมาตรฐาน (μ ) และมวลของดาวเทียม ( m ) แต่จะแปรผกผนักบัระยะทางระหว่าง

จุดศูนย์กลางของมวลทั้ งสอง ( R ) ดังแสดงในสมการท่ี (1) ซ่ึงจะเป็นผลให้มีแรงบิดรบกวนท่ีเกิดข้ึนจากผลต่าง 

ของแรงโน้มถ่วงของโลก ( gT ) ตามคุณลกัษณะโมเมนต์ความเฉ่ือยของวตัถุ ZI  และ YI  และมุมระหว่างแกน Ẑ  และ 
Local Vertical (θ )โดยสามารถค านวณไดต้ามสมการท่ี (2)   
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                                                             g Z Y3

3μ
T  = I I sin 2θ

2R

 
− 

 
                                                          (2) 

 
  3.2.2  Solar Radiation Pressure เกิดจากความดนัจากการแผรั่งสีของดวงอาทิตยท่ี์มีค่าคงท่ีสุริยะ ( sP ) มากระทบ
กับพ้ืนผิวของดาวเทียม โดยแสงหรืออนุภาคโฟตอน (Photon) จากดวงอาทิตยจ์ะมีการแลกเปล่ียนโมเมนตมักับพ้ืนผิว 
ของดาวเทียมท่ีแสงมาตกกระทบ ( sA ) ท าใหเ้กิดเป็นแรงท่ีพ้ืนผิวของดาวเทียมท่ีไม่สมมาตร ซ่ึงข้ึนอยูก่บัระยะทางระหว่าง
จุดศูนยก์ลางความดนัและจุดศูนยก์ลางมวล ( sL ) ของส่วนประกอบต่าง ๆ ของดาวเทียม รวมถึงสัมประสิทธ์ิการสะทอ้น 
บนพ้ืนผิว ( r ) และมุมตกกระทบของแสง ( I ) จึงท าให้เกิดเป็นแรงบิดรบกวนท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีเกิดข้ึน 
จากการแผรั่งสีของดวงอาทิตย ์( spT ) ซ่ึงสามารถค านวณไดต้ามสมการท่ี (3) 
 
                                                               ( )sp s s sT  = P A L 1 + r cos I                                                                                 (3) 
 
   3.2.3  Earth’s Magnetic Field เกิดข้ึนจากสนามแม่เหล็กของโลก โดยดาวเทียมหรือวัตถุอวกาศจะได้รับ 
การเหน่ียวน าแม่เหล็กไฟฟ้าจากอนุภาคในอวกาศ ให้กลายเป็นแม่เหล็กไฟฟ้าท่ีมีขั้วเหนือและขั้วใต ้ซ่ึงจะท าให้ดาวเทียม 
มีความพยายามท่ีจะปรับท่าทางการโคจรไปตามสนามแม่เหล็กของโลก โดยแรงบิดรบกวนท่าทางการโคจรของดาวเทียม 
ท่ีเกิดข้ึนจากสนามแม่เหล็กของโลก ( mT ) สามารถค านวณไดต้ามสมการท่ี (4) ซ่ึงจะแปรผนัตามขั้วแม่เหล็กไฟฟ้าของ
ดาวเทียม ( D ) ซ่ึงข้ึนอยู่กับขนาดของดาวเทียมและอุปกรณ์ท่ีติดตั้ง และแปรผนัตามความเขม้ของสนามแม่เหล็กโลก
ทอ้งถ่ิน ( B ) ท่ีเปล่ียนแปลงตามโมเมนต์แม่เหล็กของโลก (M ) ระดบัความสูงและต าแหน่งละติจูดของดาวเทียม ( r )  
ดงัแสดงในสมการท่ี (5) โดยดาวเทียมขนาดเล็กท่ีโคจรอยู่ในวงโคจรรอบโลกระดบัต ่า (Low Earth Orbit : LEO) จะไดรั้บ
ผลกระทบมากกวา่ดาวเทียมท่ีมีขนาดใหญ่ท่ีโคจรอยูใ่นวงโคจรรอบโลกในระดบัท่ีสูงกว่า 
 
                                                                         7

mT  = 10 DB−                                                                                  (4) 
 

                                                                             
3

2M
B = 

r
                                                                                     (5) 

 
  3.2.4  แรงตา้นของอากาศในชั้นบรรยากาศ (Atmospheric Drag) เกิดข้ึนในขณะท่ีดาวเทียมหรือวตัถุอวกาศก าลงั

เคล่ือนท่ีอยูใ่นวงโคจรรอบโลกระดบัต ่า ซ่ึงดาวเทียมจะไดรั้บผลกระทบจากแรงตา้นของอากาศในชั้นบรรยากาศ  ( dragF )  

ท่ีแปรผนัตามความหนาแน่นของอากาศ (ρ ) ความเร็วของดาวเทียม ( V ) สัมประสิทธ์ิแรงตา้น ( DC ) และพ้ืนท่ีหน้าตดั

ของดาวเทียม (A ) ดงัแสดงในสมการท่ี (6) และเน่ืองจากส่วนประกอบของดาวเทียมท่ีมีลกัษณะพ้ืนท่ีหนา้ตดัท่ีแตกต่างกนั

ในแต่ละบริเวณ ส่งผลให้ในแต่ละบริเวณของดาวเทียมเกิดแรงตา้นของอากาศท่ีไม่เท่ากัน ( iF ) ซ่ึงเกิดข้ึนท่ีระยะทาง 

ท่ีแตกต่างกนัระหว่างจุดศูนยก์ลางของแต่ละพ้ืนท่ีหน้าตดัต่าง ๆ และจุดศูนยถ่์วงของดาวเทียม ( il ) จึงเป็นผลให้เกิดเป็น

แรงบิดรบกวนท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีเกิดข้ึนจากแรงตา้นของอากาศ ( dragT ) ดงัแสดงในสมการท่ี (7) 
 

g 2

 μm ˆF  = R
R

−
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                                                                     2

drag D

1
F  = ρV C A

2
                                                                  (6) 

   
                                                                         drag i iT  = Fl                                                                                   (7) 

 
4. การด าเนินการวจิัย 
 การวิจัยและพฒันาแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพ่ือวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม 
ประกอบดว้ยขั้นตอนในการด าเนินการวิจยัซ่ึงประกอบด้วย การออกแบบและสร้างแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรม  
และการวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม ดงัแสดงในรูปท่ี 1 ดงัน้ี 
 4.1 การออกแบบและสร้างแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรม 
  ระบบดาวเทียมประกอบดว้ยส่วนประกอบและระบบยอ่ยต่าง ๆ หลากหลายระบบท่ีเป็นพ้ืนฐานส าคญัท่ีท าให้
ระบบดาวเทียมสามารถปฏิบติัภารกิจไดต้ามท่ีท าการออกแบบไว ้โดยแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมในงานวิจยัน้ีจะท า
การวิจยัและพฒันาเฉพาะส่วนประกอบท่ีเก่ียวขอ้งและเป็นพ้ืนฐานส าคญัในการวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของ
ดาวเทียม ซ่ึงประกอบดว้ย 
 

  
รูปท่ี 1 การด าเนินการวิจยัและพฒันาแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรม 

  
  4.1.1 โครงสร้างของแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรม มีขนาด 3U (10 x 10 x 30 cm) เป็นส่วนประกอบพ้ืนฐานหลกั 
ท่ีชุดอุปกรณ์ของระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม (ADCS) ทั้งอุปกรณ์ Sensor และ Actuator ระบบสั่งการ 
และจดัการขอ้มูล (CDHS) และระบบพลงังานไฟฟ้า (EPS) ไดรั้บการประกอบติดตั้งและท าการทดสอบ ซ่ึงโครงสร้างของ
ดาวเทียมจ าเป็นตอ้งสามารถรองรับการท างานของระบบต่าง ๆ และกลไกท่ีใชภ้ายในดาวเทียมได ้และตอ้งสามารถทนต่อ
สภาพแวดลอ้มและแรงท่ีดาวเทียมจะไดรั้บ เพ่ือป้องกนัไม่ให้ระบบต่าง ๆ ของดาวเทียมเกิดความเสียหายและยงัคงสามารถ
ท างานไดอ้ยา่งเตม็ประสิทธิภาพ [11] 
  4.1.2 ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมในการวิจยัคร้ังน้ีเป็นแบบ 3-Axis Stabilization ตามความแม่นย  า
ของระบบท่ีตอ้งการในการออกแบบท่ีเหมาะสมส าหรับการปฏิบติัภารกิจของดาวเทียมขนาดเล็กท่ีเคล่ือนท่ีในวงโคจร 
รอบโลกระดบัต ่า [7] โดยสามารถสรุปขอ้มูลคุณสมบติัของ Actuator แบบ 3-Axis Stabilization ตามรูปแบบของอุปกรณ์ 
ท่ีพิจารณาในการติดตั้งไดต้ามตารางท่ี 3 ซ่ึงพบวา่ กรณีท่ี 1 เป็นการใช ้Magnetorquer 3 แกน ในการควบคุมท่าทางการโคจร
ของดาวเทียม โดยมีความแม่นย  าอยูร่ะหว่าง 1 ถึง 5 องศา และใชพ้ลงังานท่ีค่อนขา้งต ่าเม่ือเปรียบเทียบกบักรณีท่ี 3 ซ่ึงเป็น
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รูปแบบท่ีมีความแม่นย  าสูงท่ีสุด แต่ใช้พลงังานสูงและใช้พ้ืนท่ีในการติดตั้งท่ีมากข้ึน ส าหรับกรณีท่ี 2 มีการใช้พลงังาน 
ปานกลางและมีความแม่นย  าท่ีสูง ดังนั้น การเลือกรูปแบบ Actuator ในกรณีท่ี 2 จึงมีความเหมาะสมมากท่ีสุด และจะ
สอดคล้องกับการเลือกติดตั้ งใช้งาน Sensor แบบ Magnetometer ท่ีมีความแม่นย  า 0.5 ถึง 3 องศา และ Gyroscope & 
Accelerometer ท่ีมีความแม่นย  า 0.003 ถึง 1 องศา ดงัแสดงรายละเอียดไวใ้นตารางท่ี 1 
 

ตารางที่ 3 คุณสมบติัของ Actuator รูปแบบต่าง ๆ 

    
   จากผลการวิเคราะห์ความตอ้งการของระบบ ADCS ขา้งตน้ สามารถสรุปส่วนประกอบของระบบ ADCS 
ท่ีพิจารณาเลือกใชง้านและท าการติดตั้ง โดยมีรายละเอียดดงัน้ี 
   4.1.2.1 Magnetorquer เป็นอุปกรณ์ Actuator ท่ีติดตั้งในแต่ละแกนของโครงสร้างแบบจ าลองดาวเทียม 
เชิงวิศวกรรม รวมจ านวน 3 EA ซ่ึงจะใชใ้นการควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมในกรณี Detumbling หลงัจากดาวเทียม
ถูกปล่อยออกจากจรวดน าส่ง ร่วมกบัตวัควบคุมแบบ B-dot Control โดยสนามแม่เหล็กท่ีถูกสร้างข้ึนจาก Magnetorquer  
จะสร้างแรงบิดตรงขา้มกบัแรงบิดจากภายนอกเพ่ือให้ท าดาวเทียมหยุดหมุน ซ่ึง Magnetorquer จะควบคุมท่าทางการโคจร
ของดาวเทียมในแกน Pitch และ Roll และมีหนา้ท่ีลดความอ่ิมตวัของ Reaction Wheel 
   4.1.2.2 Reaction Wheel จ านวน 1 EA เป็นอุปกรณ์ Actuator ท่ีควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม 
ในแกน Yaw ซ่ึงจะใชใ้นการควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมร่วมกบั Magnetorquer ในกรณี Pointing หรือ Nominal 
Mode ท่ีต้องการความละเอียดและความแม่นย  าในการปรับท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีสูงข้ึน ซ่ึง Reaction Wheel  
จะท างานร่วมกบัตวัควบคุมแบบ PID 
   4.1.2.3 Magnetometer/Electrometer เป็นอุปกรณ์ Sensor ท่ีตรวจสอบท่าทางการโคจรของดาวเทียม  
โดยไดเ้ลือกใช้ 3-Axis Magnetic Sensing จาก MEMSIC หมายเลข MMC5883L เพ่ือวดัสนามแม่เหล็กโลกในช่วงการวดั 
±8G Resolution 0.244mG ซ่ึงเป็นช่วงท่ีเหมาะสมกบัดาวเทียมท่ีเคล่ือนท่ีในวงโคจรรอบโลกระดบัต ่า 
   4.1.2.4 Gyroscope/Accelerometer เป็นอุปกรณ์ Sensor ท่ีตรวจสอบท่าทางการโคจรของดาวเทียม โดยได้
เลือกใช ้3-Axis Gyro Meter จาก Bosch หมายเลข BMG250 ซ่ึงสามารถวดัความเร็วเชิงมุมไดท้ั้งแกน x-y-z (Roll-Pitch-Yaw) 
โดยจะสามารถตรวจวดัความเร็วเชิงมุมไดสู้งสุด 2,000 deg/s ซ่ึงเพียงพอส าหรับ Detumbling Mode ของดาวเทียม 
  4.1.3 ระบบสั่งการและจดัการขอ้มูล (Command and Data Handling System : CDHS) ของแบบจ าลองดาวเทียม
เชิงวิศวกรรม เป็นระบบปฏิบัติการท่ีมีหน้าท่ีในการรับข้อมูลจากระบบต่าง ๆ ของดาวเทียม จัดเก็บรวบรวมข้อมูล 
ประมวลผล ส่งค าสั่ง และเช่ือมโยงขอ้มูลไปยงัระบบท่ีเก่ียวขอ้ง รวมทั้งติดตามสถานภาพการใชง้านของระบบดาวเทียม  
ซ่ึงลกัษณะการท างานจะอยู่ในรูปแบบการตรวจสอบการท างานของระบบย่อยภายในดาวเทียมและจัดการกับปัญหา 
หากตรวจพบขอ้ผดิพลาดภายในระบบ 
 
 

กรณี รูปแบบ Actuator ความแม่นย า การใช้พลงังาน 

1 Magnetorquer (x 3) ±1° ถึง ±5° ต ่า 
2 Reaction Wheel (x 1) 

Magnetorquer (x 3) 
±0.01° ถึง ±3° ปานกลาง 

3 Reaction Wheels (x 3) ±0.0001° ถึง ±1° สูง 
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  4.1.4 ระบบพลงังานไฟฟ้า (Electrical Power System : EPS) ของแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรม มีหนา้ท่ีหลกั
ในการจดัเก็บและส่งพลงังานไฟฟ้าไปยงัระบบยอ่ยของดาวเทียม โดยการพิจารณาการใชพ้ลงังานจะแบ่งโหมดการท างานหลกั
ออกเป็น 2 โหมด ไดแ้ก่ Detumbling Mode ซ่ึงจะใช ้Magnetorquers จ านวน 3 ชุด ในการควบคุมดาวเทียมทั้ง 3 แกน และ 
Safe Mode ซ่ึงจะปิดระบบท่ีไม่จ าเป็นออกจากระบบดาวเทียมเพื่อใหเ้หลือพลงังานมากเพียงพอส าหรับกกัเกบ็ในแบตเตอร่ี 
 4.2 การวเิคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม 
  4.2.1 การจ าลองระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม เป็นส่วนหน่ึงในการตรวจสอบว่าโปรแกรม 
การค านวณท่ีไดท้ าการออกแบบสามารถทดสอบระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมได ้โดยจะท าการจ าลองการค านวณ
ในโปรแกรม Simulink ของ MATLAB ซ่ึงจะก าหนดสภาวะแวดลอ้มจ าลอง ความเร็วเชิงมุมเบ้ืองตน้ของดาวเทียม โมเมนต์
ของแรงคู่ควบของขดลวดสนามแม่เหล็ก แรงบิดท่ีเกิดจากโมเมนตข์องแรงคู่ควบจากสนามแม่เหลก็ตกคา้งภายในดาวเทียม 
ค่ามุมผิดพลาดเร่ิมตน้เม่ือเทียบกบั Reference Frame และแรงบิดของ Reaction Wheel ในการจ าลองระบบควบคุมท่าทาง 
การโคจรของดาวเทียม ซ่ึงแบ่งการควบคุมเป็นสองส่วน ไดแ้ก่ การจ าลอง Detumbling Mode และการจ าลอง Nominal Mode 
โดยมีรายละเอียดดงัน้ี   
   4.2.1.1 การจ าลอง Detumbling Mode มีวตัถุประสงค์เพ่ือตรวจสอบการท างานของระบบควบคุมท่าทาง
การโคจรของดาวเทียมหลงัจากดาวเทียมถูกปล่อยออกจากจรวด โดยตอ้งการให้ความเร็วเชิงมุมโดยรวมของดาวเทียม 
เข้าใกล้ศูนย์ โดยใช้ตัวควบคุม B-Dot Control ซ่ึงมีหลักการพ้ืนฐานโดยการสร้างโมเมนต์ของแรงคู่ควบของขดลวด
สนามแม่เหล็กกระท ากบัสนามแม่เหล็กของโลก เพ่ือลดโมเมนตมัเชิงมุมท่ีแปรผนัตรงกบัความเร็วเชิงมุมของดาวเทียม  
ซ่ึงในการค านวณจะใชส้มมุติฐานดงัน้ี 
    -  ความเร็วเชิงมุมเบ้ืองตน้ท่ีประมาณการจากการถูกปล่อยจาก International Space Station มีค่า
เท่ากบั [6 6 -6] deg/s 
    -  โมเมนต์ของแรงคู่ควบของขดลวดสนามแม่เหลก็ท่ีไดรั้บการออกแบบส าหรับดาวเทียมวงโคจร 
รอบโลกระดบัต ่ามีค่านอ้ยกวา่ [0.20 0.20 0.20] A·m2 
    -  แรงบิดท่ีเกิดจากโมเมนตข์องแรงคู่ควบจากสนามแม่เหล็กตกคา้งภายในดาวเทียม มีค่านอ้ยกว่า 
[0.057 0.057 0.057] N·m 
   4.2.1.2 การจ าลอง Nominal Mode มีวตัถุประสงค์เพื่อควบคุมให้ดาวเทียมหมุนไปในทิศทางท่ีตอ้งการ  
โดยตอ้งการใหทิ้ศทางของดาวเทียมมีความคลาดเคล่ือนท่ีนอ้ยมาก ซ่ึงจะใช ้Magnetorquer ทั้งสามแกนและ Reaction Wheel 
หน่ึงแกน ในการสร้างแรงบิดควบคุมโดยใชต้วัควบคุม PID ในการค านวณการสร้างแรงบิดในแต่ละรอบ และใชส้มมุติฐาน
ในการค านวณดงัน้ี 
    -  ความเร็วเชิงมุมเร่ิมตน้ท่ีเกิดหลงัจากท าการ Detumbling Mode มีค่าเท่ากบั [0.1 0.1 -0.1] deg/s 
    -  ค่ามุมผดิพลาดเร่ิมตน้เม่ือเทียบกบั Reference Frame เท่ากบั [-45 45 -150] deg 
    -  โมเมนตข์องแรงคูค่วบของขดลวดสนามแม่เหลก็มีค่านอ้ยกว่า [0.20 0.20 0.20] A·m2 
    -  แรงบิดของ Reaction Wheel ท่ีเกิดจากการค านวณ มีค่าเท่ากบั 0.000635 N·m 
    -  แรงบิดท่ีเกิดจากโมเมนตข์องแรงคู่ควบจากสนามแม่เหล็กตกคา้งภายในดาวเทียม มีค่านอ้ยกว่า 
[0.057 0.057 0.057] N·m 
  4.2.2 การทดสอบ Hardware in the Loop มีวตัถุประสงคเ์พ่ือท าการทดสอบระบบควบคุมท่าทางการโคจรของ
ดาวเทียม (Hardware) ในสภาวะเสมือนอวกาศ ซ่ึงสภาวะเหล่าน้ีรวมถึงแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ในการเปล่ียนแปลง
ท่าทางการโคจรของดาวเทียมจะท าการจ าลองในโปรแกรม MATLAB/Simulink (Software) เพ่ือทดสอบว่าระบบ ADCS 
สามารถท างานในโหมด Detumbling Mode และ Nominal Mode ไดอ้ยา่งถูกตอ้ง โดยมีขั้นตอนการทดสอบดงัน้ี 
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   4.2.2.1 ท าการเช่ือมต่อกระแสไฟฟ้าให้กบั Magnetorquer และ Reaction Wheel ของ Actuator (Hardware) 
ของแบบจ าลองดาวเทียม และเช่ือมต่อสญัญาณกบั Actuator Model (Software)  
   4.2.2.2 ท าการเช่ือมต่อสัญญาณขอ้มูลการเคล่ือนท่ีของดาวเทียมท่ีไดจ้ากแบบจ าลองดาวเทียม Vehicle 
Dynamics Model (Software) ไปยงั Controller Board (Hardware)  
   4.2.2.3 ก าหนดค่าของสภาพแวดล้อมในอวกาศ (Environment) ให้มีค่าเป็นไปตามระดับความสูงของ
ดาวเทียมท่ีจ าลองใหโ้คจรท่ีระดบัความสูง 600 กิโลเมตร โดยมีรายละเอียดดงัน้ี 
    -  Spherical Harmonic Gravity Model จะเป็นการค านวณหา Spherical Harmonic ของแรงโนม้ถ่วง
ระหวา่งดาวเทียมและโลกท่ีต าแหน่งต่าง ๆ ซ่ึงในการทดสอบน้ีใชแ้บบจ าลอง EGM2008 [12]  
    -  Earth Magnetic Field จะเป็นการค านวณหาขนาดและทิศทางของสนามแม่เหล็กโลก โดย
สามารถใชค้่าของระดบัความสูงหรือพิกดัละติจูดลองติจูดในการค านวณ ซ่ึงค่าท่ีค  านวณมาจากการอา้งอิงจากแบบจ าลอง
ของ International Geomagnetic Reference Field [13]  
    -  ต าแหน่งของดวงอาทิตย์ในกรณีท่ีต้องการค านวณทิศทางอ้างอิงของแบบจ าลองดาวเทียม 
ใชค้่าจาก NASA's Jet Propulsion Laboratory Chebyshev Coefficients [14] 
    -  ค่าตวัแปรท่ีมีผลต่อการเคล่ือนท่ีของดาวเทียมในระดบัความสูงท่ีทดสอบ (600 กิโลเมตร) เช่น 
Atmospheric Density เป็นตน้ 
  4.2.3 การทดสอบกบั Helmholtz Cage ซ่ึงเป็นอุปกรณ์ท่ีใชใ้นการจ าลองสนามแม่เหล็กโลกส าหรับการทดสอบ
การควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม เน่ืองจากก่อนท่ีดาวเทียมจะไดรั้บการส่งข้ึนไปยงัชั้นบรรยากาศ ตอ้งมีการทดสอบ
ท่ีภาคพ้ืนเพ่ือตรวจสอบว่าดาวเทียมนั้นมีประสิทธิภาพในการท างานและสามารถควบคุมไดต้ามมาตรฐาน โดยอุปกรณ์ 
Helmholtz Cage ประกอบด้วยส่วนของแกนสร้างสนามแม่เหล็กท่ีได้ท าการติดตั้ ง Mass Balancing Platform และส่วน 
การควบคุมของ Helmholtz Cage 
 
5. ผลการวิจัย 
 5.1 ผลการจ าลองระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม 
  5.1.1 ผลการตอบสนองของความเร็วเชิงมุมของดาวเทียมหลงัจากเขา้ Detumbling Mode ดังแสดงในรูปท่ี 2 
แสดงถึงความเร็วเชิงมุมของดาวเทียมตอนเร่ิมตน้มีค่า [6 6 -6] deg/s และหลงัจากเขา้สู่ Detumbling Mode ความเร็วเชิงมุม
โดยรวมมีค่าลดลงอยูใ่นช่วงไม่เกิน ±1 deg/s ท่ีเวลาประมาณ 2,500 วินาที หลงัจากนั้นความเร็วเชิงมุมโดยรวมของดาวเทียม
จะมีค่าเขา้ใกลศู้นยโ์ดยอยู่ในช่วงไม่เกิน ±0.1 deg/s ซ่ึงตรงตามเป้าหมายของโหมดน้ี และสอดคลอ้งกบัแรงบิดท่ี Actuator 
กระท ากับดาวเทียมในช่วงเร่ิมตน้ของ Detumbling Mode จะมีค่ามากจนถึงเวลาประมาณ 5,000 วินาที แรงบิดจะลดลง 
จนมีค่าเขา้ใกลศู้นย ์
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รูปที่ 2 ผลการตอบสนองของความเร็วเชิงมุมของดาวเทียมหลงัจากเขา้ Detumbling Mode 
  5.1.2 ผลการตอบสนองของค่ามุมผิดพลาดหลงัเขา้สู่ Nominal Mode ดงัแสดงในรูปท่ี 3 แสดงค่ามุมผิดพลาด  
(Tracking Error Angle)  เ ม่ือ เ ทียบกับ  Reference Frame โดยจากผลการทดสอบระบบ ADCS พบว่าระบบ ADCS  
มีความสามารถในการควบคุมท่าทางการโคจร ซ่ึงมีความแม่นย  าของทั้งสามแกนในช่วงแรกไม่เกิน ±3.5 องศา โดยใช้
ระยะเวลาประมาณ 500 วินาที ซ่ึงหลงัจากนั้น ระบบ ADCS จะสามารถรักษาเสถียรภาพของค่ามุมผิดพลาดโดยรวมให้อยู่
ในช่วงไม่เกิน ±0.8 องศา ในระหวา่งวินาทีท่ี 600 ถึง 1,600 ดงัแสดงในรูปท่ี 4 
 

 

รูปที่ 3 ผลการตอบสนองของค่ามุมผดิพลาดหลงัเขา้สู่ Nominal Mode 

  

 
รูปที่ 4 ผลการตอบสนองของค่ามุมผดิพลาดหลงัเขา้สู่ Nominal Mode ในระหว่างวินาทีท่ี 600 ถึง 1,600 

 
 5.2 ผลการทดสอบ Hardware in the Loop  
  5.2.1 การทดสอบการท างานใน Detumbling Mode สามารถสั่งการให้ระบบ ADCS ให้ท างานใน Detumbling 
Mode ไดอ้ย่างถูกตอ้ง ดว้ยการสั่งผ่าน Flight Software ท่ีอยู่ในระบบ CDHS ซ่ึงสามารถสังเกตค่าของความเร็วเชิงมุมของ
ดาวเทียมท่ีลดลงอยา่งต่อเน่ืองจนกระทัง่เขา้ใกลศู้นยโ์ดยอยูใ่นช่วงไม่เกิน ±0.01 deg/s ท่ีเวลาประมาณ 2,000 วินาที ดงัแสดง
ในรูปท่ี 5 ซ่ึงแสดงใหเ้ห็นวา่ดาวเทียมใน Detumbling Mode สามารถท างานไดต้ามวตัถุประสงคข์องระบบควบคุมในโหมดน้ี 
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รูปที่ 5 ค่าความเร็วเชิงมุมของดาวเทียมในการทดสอบ Detumbling Mode 

 

  5.2.2 การทดสอบการท างานใน Nominal Mode สามารถสั่งการให้ระบบ ADCS ให้ท างานใน Nominal Mode 
ไดอ้ย่างถูกตอ้ง ดว้ยการสั่งผ่าน Flight Software ท่ีอยู่ในระบบ CDHS ซ่ึงสามารถสังเกตไดจ้ากผลการทดสอบ ดงัแสดง 
ในรูปท่ี 6 โดยกราฟแสดงกระแสไฟฟ้าท่ี Magnetorquer ในแต่ละแกนไดรั้บ (Current of MTQs) เพ่ือท าการสร้างสนามแม่เหลก็
ใหไ้ดผ้ลลพัธ์ตามท่ีตอ้งการ นอกจากน้ียงัมีกราฟท่ีแสดงถึงความเร็วในการหมุนของ Reaction Wheel (RW Speed) ท่ีช่วยใน
การควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม โดยความแม่นย  าใน Nominal Mode สามารถสังเกตไดจ้ากค่ามุมผิดพลาด (Tracking 
Error Angle) ในการปรับทิศทางของดาวเทียม โดยจะมีค่าอยูใ่นช่วงไม่เกิน ±0.5 องศา ท่ีเวลาประมาณ 1,000 วินาที 
 

 
รูปที่ 6 ค่าพารามิเตอร์ต่าง ๆ ในการทดสอบการท างานใน Nominal Mode 

 
 5.3 ผลการทดสอบกบั Helmholtz Cage 
   5.3.1 การทดสอบระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมใน Detumbling Mode ซ่ึงพบว่าเม่ือก าหนดให้
ดาวเทียมมีความเร็วเชิงมุมเร่ิมตน้ในแกน y ท่ี 11 deg/s แกน x ท่ี 4 deg/s และแกน z ท่ี 3 deg/s ดาวเทียมจะใช้ระยะเวลา 
ในการลดความเร็วเชิงมุมในแต่ละแกนจนกระทั่งเข้าใกล้ศูนย์อยู่ในช่วงไม่เกิน ±1 deg/s ภายในระยะเวลาประมาณ  
2,000 วินาที ดงัแสดงรายละเอียดในรูปท่ี 7 
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รูปที่ 7 ความเร็วเชิงมุมของดาวเทียมในแต่ละแกนในการทดสอบ Detumbling Mode 
 
   5.3.2 การทดสอบระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมใน Nominal Mode โดยความแม่นย  าจะมีค่า 
อยู่ในช่วงไม่เกิน ±0.5 องศา และดาวเทียมจะใชร้ะยะเวลาในการลดความเร็วเชิงมุมในแต่ละแกนจนกระทัง่เขา้ใกลศู้นย ์
อยูใ่นช่วงไม่เกิน ±0.01 deg/s ภายในระยะเวลาประมาณ 1,000 วินาที ดงัแสดงรายละเอียดในรูปท่ี 8 
 

 

รูปที่ 8 ความเร็วเชิงมุมของดาวเทียมในแต่ละแกนในการทดสอบ Nominal Mode 
 
6. สรุป 
 การวิจัยและพฒันาแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพ่ือวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม  
เป็นการวิจยัเพ่ือศึกษาองค์ความรู้ท่ีเก่ียวขอ้งในการสร้างแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมขนาด 3U ซ่ึงประกอบดว้ย
โครงสร้างของแบบจ าลองดาวเทียม ระบบสั่งการและจดัการขอ้มูล ระบบพลงังานไฟฟ้า และระบบควบคุมท่าทางการโคจร
ของดาวเทียม โดยได้ท าการออกแบบการท างานร่วมกันของระบบดังกล่าวและสร้างข้ึนเป็นแบบจ าลองดาวเทียม 
เชิงวิศวกรรมท่ีมุ่งเน้นการวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมท่ีพิจารณาเลือกติดตั้งใช้งานอุปกรณ์ 
Magnetorquer จ านวน 3 EA และ Reaction Wheel จ านวน 1 EA เพื่อให้สามารถพฒันาและสร้างโปรแกรมส าหรับการ
วิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม พร้อมทั้งสามารถท าการทดสอบการท างานของระบบย่อยต่าง ๆ 
ร่วมกนั การทดสอบ Hardware in the Loop ท่ีไดพ้ฒันาและสร้างโปรแกรมการค านวณส าหรับการวิเคราะห์ระบบควบคุม
ท่าทางการโคจรของดาวเทียม และการทดสอบภายใต้การจ าลองสภาวะแวดล้อมจริงกับอุปกรณ์ Helmholtz Cage  
ซ่ึงสามารถเปรียบเทียบและยืนยนัการท างานของระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมตามท่ีไดท้ าการออกแบบไว ้
โดยจากขอ้มูลผลการทดสอบในรูปแบบต่าง ๆ สามารถยืนยนัขีดความสามารถในการท างานของระบบควบคุมท่าทางการโคจร
ของแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมท่ีมีความใกลเ้คียงและสอดคลอ้งกนั ดงัแสดงรายละเอียดในตารางท่ี 4 



ปีที่ 20 มกราคม - มิถุนายน 2567          71 
 
 

ตารางที่ 4 สรุปผลการวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม 

การวเิคราะห์ระบบ
ควบคุมท่าทางการ
โคจรของดาวเทียม 

การจ าลองระบบควบคุม
ท่าทางการโคจร 
ของดาวเทียม 

การทดสอบ Hardware 
in the Loop 

การทดสอบกับ 
Helmholtz Cage 

Mode 
Detumbling 

Mode 
Nominal 

Mode 
Detumbling 

Mode 
Nominal 

Mode 
Detumbling 

Mode 
Nominal 

Mode 
Tracking Error 

Angle [deg] 
- ±0.8 - ±0.5 - ±0.5 

Tracking Error 
Angular Velocity 

[deg/s] 
±0.1 ±0.01 ±0.01 ±0.01 ±1 ±0.01 

Time to 
Stabilization [s] 

5,000 1,000 2,000 1,000 2,000 1,000 

 
7. ข้อเสนอแนะ 
 การวิจยัในคร้ังน้ีประกอบดว้ยการศึกษาองคค์วามรู้และด าเนินการสร้างแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมขนาด 3U  
ท่ีพิจารณาเฉพาะในส่วนของโครงสร้างของแบบจ าลองดาวเทียม ระบบสั่งการและจดัการขอ้มูล ระบบพลงังานไฟฟ้า และ
ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม โดยมุ่งเนน้การวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมเป็นหลกั 
ซ่ึงยงัขาดการพิจารณาระบบควบคุมความร้อนท่ีมีหนา้ท่ีควบคุมและรักษาความร้อนให้ชุดอุปกรณ์ของระบบต่าง ๆ สามารถ
ใชง้านไดต้ามท่ีออกแบบไว ้ระบบส่ือสารท่ีมีหนา้ท่ีในการเช่ือมโยงสญัญาณการติดต่อส่ือสารทั้งการรับและการส่งสญัญาณ
ระหว่างดาวเทียมกบัสถานีภาคพ้ืนหรือระหว่างดาวเทียมกบัดาวเทียมหรือวตัถุอวกาศอ่ืน และระบบขบัเคล่ือนท่ีมีหน้าท่ี 
ในการปรับเพ่ิมหรือลดความเร็วของดาวเทียมเพ่ือเคล่ือนท่ีไปยงัวงโคจรตามท่ีไดอ้อกแบบไว ้ทั้งน้ี การวิจยัและพฒันา
แบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพื่อวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียม สามารถท าการพฒันาต่อยอด
การวิจยัโดยการออกแบบระบบควบคุมความร้อน ระบบส่ือสาร และระบบขบัเคล่ือนให้กบัแบบจ าลองดาวเทียมเพ่ิมเติม 
ให้สมบูรณ์และใกล้เคียงกับระบบดาวเทียมท่ีใช้งานจริงในปัจจุบันมากท่ีสุด ซ่ึงสามารถปรับเปล่ียนโครงสร้างของ
แบบจ าลองดาวเทียมให้มีขนาดท่ีใหญ่ข้ึน รวมทั้งสามารถมุ่งเน้นการวิเคราะห์ในระบบย่อยอ่ืนของดาวเทียมท่ีตอ้งการ  
หรือสามารถท าการปรับปรุงพฒันาขีดความสามารถความแม่นย  าของระบบควบคุมท่าทางการโคจรของแบบจ าลอง
ดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพ่ิมเติมจากกระบวนการออกแบบและการเลือกใชอุ้ปกรณ์ในขั้นตอนการออกแบบของแบบจ าลอง 
เพ่ือให้ไดแ้บบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมท่ีมีคุณลกัษณะท่ีสอดคลอ้งและใกลเ้คียงกบัความตอ้งการในการปฏิบติัภารกิจ
ของดาวเทียมกองทพัอากาศท่ีจะสามารถสนบัสนุนภารกิจของกองทพัอากาศไดต่้อไปในอนาคต 
 
8. กิตติกรรมประกาศ 
 การวิจยัและพฒันาแบบจ าลองดาวเทียมเชิงวิศวกรรมเพ่ือวิเคราะห์ระบบควบคุมท่าทางการโคจรของดาวเทียมในคร้ังน้ี 
สามารถด าเนินการส าเร็จลุล่วงไปไดด้ว้ยดีนั้น ผูว้ิจยัขอขอบคุณ ภาควิชาวิศวกรรมอากาศยาน กองวิชาวิศวกรรมอากาศยาน
และเทคโนโลยีการบิน กองการศึกษา โรงเรียนนายเรืออากาศนวมินทกษตัริยาธิราช และภาควิชาวิศวกรรมไฟฟ้า กองวิชา
วิศวกรรมไฟฟ้าและโยธา กองการศึกษา โรงเรียนนายเรืออากาศนวมินทกษตัริยาธิราช ท่ีให้โอกาสและให้การสนบัสนุน 
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ในการด าเนินงานวิจยั ตลอดจน อาจารย ์กองการศึกษา โรงเรียนนายเรืออากาศนวมินทกษตัริยาธิราช และผูมี้ส่วนเก่ียวขอ้งทุกท่าน
ท่ีใหค้วามช่วยเหลือและสนบัสนุนในการด าเนินงานวิจยัในคร้ังน้ีเป็นอยา่งดี 
 

9. เอกสารอ้างองิ 
[1]  กองทพัอากาศ. (2563). ยุทธศาสตร์กองทัพอากาศ 20 ปี (พ.ศ.2561 - 2580). ฉบบัปรับปรุง ปี พ.ศ.2563. 
[2]  คณะเจ้าหน้าท่ีท างานพัฒนาและปรับปรุงแนวความคิดในการปฏิบัติภารกิจความมั่นคงด้านอวกาศ. (2564). 

แนวความคิดในการปฏิบัติภารกิจความมั่นคงด้านอวกาศของกองทัพอากาศ (RTAF Space Security Concept of 
Operations). 

[3]  Fortescue, P., Stark, J. & Swinerd, G. (2003). Spacecraft Systems Engineering. Third Edition. West Sussex: Astrium 
Limited. 

[4]  Sidi, M. J. (1997). Spacecraft Dynamics and Control. Cambridge: Cambridge University Press. 
[5]  Fernández, M. V. (2011). Mission Analysis of QB50, a Nanosatellite Intended to Study the Lower Thermosphere. 

Final Project. Faculty of Applied Sciences,  University of Liège. 
[6]  Narkiewicz, J. (2020). Generic Model of a Satellite Attitude Control System. International Journal of Aerospace 

Engineering. 2020: 1-17. 
[7]  Wertz, J. R. & Larson, W. J. (1991). Space Mission Analysis and Design. Dordrecht: Kluwer Academic Publishers. 
[8]  Anderson Jr., J. D. (1989). Introduction to Flight. Third edition. New York: McGraw-Hill Book Company.   
[9]  Bate, R. R. (1971). Fundamentals of Astrodynamics. New York: Dover Publications, Inc.   
[10] Vallado, D. A. (1997). Fundamental of Astrodynamics and Applications. New York: McGraw-Hill Companies, 

Inc. 
[11] Sellers, J. J. (2004). Understanding Space, An Introduction to Astronautics. Revised Second edition. New York: 

McGraw-Hill Companies, Inc.   
[12]  Office of Geomatics. (2022). World Geodetic System 1984 (WGS 84). Retrieved on September 14, 2022, from 

https://earth-info.nga.mil/index.php?dir=wgs84&action=wgs84 
[13]  IAGA Division V-MOD Geomagnetic Field Modeling. (2022). International Geomagnetic Reference Field. Retrieved 

on September 14, 2022, from https://www.ngdc.noaa.gov/IAGA/vmod/igrf.html 
[14]  NASA Jet Propulsion Laboratory California Institute of Technology. (2022). JPL Planetary and Lunar Ephemerides. 

Retrieved on September 14, 2022, from https://ssd.jpl.nasa.gov/planets/eph_export.html 


