
 

 

บทที่ 7 
การสร้างชุดทดสอบและผลการทดสอบของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มี
การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว 

7.1 บทนำ 
  การประยุกต์ใช้อัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวในการออกแบบสมการสร้างเสถียรภาพ
เชิงปรับตัวในบทที่ 6 ที่ผ่านมาไม่เพียงทำให้ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษามีเสถียรภาพทุกเงื่อนไข
การทำงาน แต่ยังสามารถทำให้ผลการตอบสนองของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงของระบบมีสมรรถนะที่ดี
ยิ่งขึ้นและเป็นไปตามกรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F ได้อีกด้วย อย่างไรก็ตาม ผลการออกแบบ
ดังกล่าวได้รับการตรวจสอบความถูกต้องและยืนยันผลโดยอาศัยเพียงการจำลองสถานการณ์บน
คอมพิวเตอร์เท่านั้น ดังนั้นเนื้อหาในบทที่ 7 จึงได้นำเสนอการสร้างชุดทดสอบของระบบไฟฟ้ากำลัง
บนเครื่องบินที่มีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวเพื่อเป็น
การเพิ่มความน่าเชื่อถือของแนวคิดและวิธีการที่ได้นำเสนอในงานวิจัยวิทยานิพนธ์ให้ มากยิ่งขึ้น  
โดยเนื้อหาในบทนี้จะแบ่งออกเป็น 4 ส่วนหลัก ๆ คือ ส่วนที่ 1 จะเป็นเนื้อหาเกี่ยวกับสถาปัตยกรรม
ของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาและมาตรฐาน MIL-STD-704F สำหรับชุดทดสอบจริง  
ส่วนที่ 2 จะกล่าวถึงรายละเอียดต่าง ๆ ของชุดทดสอบจริงที่ได้รับการสร้างขึ้นภายในห้องปฏิบัติการ 
พร้อมทั้งทดสอบสมรรถนะการทำงานของชุดทดสอบภายใต้กรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F ส่วนที่ 3 
จะเป็นการศึกษาและวิจัยด้านเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาซึ่งจะ
ดำเนินการทั้งในส่วนของการพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตร์  การออกแบบตัวควบคุม  
การวิ เคราะห์ เสถี ยรภาพ  การสร้างเสถี ยรภาพ เชิ งปรับตั วด้ วยวิธีการแบบดั้ ง เดิม  และ 
การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว และส่วนที่ 4 จะเป็น
การยืนยันผลการศึกษาและวิจัยด้านเสถียรภาพทั้งหมดของชุดทดสอบโดยอาศัยการพิจารณาระหว่าง
ผลการจำลองสถานการณ์ ผ่านชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และ 
ผลการทดสอบจริงภายในห้องปฏิบัติการ เพื่อเป็นการแสดงให้เห็นว่า ผลการวิเคราะห์ในทางทฤษฎี 
ผลการจำลองสถานการณ์ และผลการทดสอบจริงมีความสอดคล้องกัน อีกทั้งยังทำให้เห็นว่า แนวคิด
การนำวิธีการทางปัญญาประดิษฐ์มาประยุกต์ใช้กับการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของระบบไฟฟ้า
กำลังบนเครื่องบิน ให้ประสิทธิผลที่ ดี  มีความน่าเชื่อสูง เหมาะอย่างยิ่ งสำหรับนำไปใช้ ใน
ภาคอุตสาหกรรมการบินจริง 
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7.2 ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาและมาตรฐาน MIL-STD-704F ของชุดทดสอบ 
 7.2.1 ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาของชุดทดสอบ 
   โครงสร้างของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาเมื่อมีการสร้าง
เสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.1 

 

รูปที่ 7.1 ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหา 
  แบบตาบูเชิงปรับตัวสำหรับการสร้างชุดทดสอบ 

   จากรูปที่  7 .1 จะสังเกตได้ว่า ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ มี 
การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวจะมีโครงสร้างที่
คล้ายคลึงกับระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงที่ได้นำเสนอในรูปที่ 6.9 ของบทที่ 6  
แต่เนื่องด้วยขีดความสามารถของห้องปฏิบัติการที่จำกัดและการคำนึงถึงความปลอดภัยของผู้วิจัย 
จึงทำให้ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงและชุดทดสอบที่สร้างขึ้นภายในห้องปฏิบัติการมี
ส่วนที่แตกต่างกัน 3 ส่วนหลัก ๆ คือ ส่วนที่ 1 เครื่องกำเนิดไฟฟ้าซิงโครนัสชนิดแม่เหล็กถาวรที่ 
ทำหน้าที่ในการผลิตไฟฟ้ากระแสสลับในสถาปัตยกรรมจริงของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินจะถูก
แทนที่ ด้ วยระบบผลิตไฟฟ้ ากระแสสลับของชุดทดสอบที่ สร้างขึ้นภายในห้องปฏิบัติการ  
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โดยระบบผลิตไฟฟ้าดังกล่าวนี้จะประกอบไปด้วยอุปกรณ์หลักทั้งหมด 2 ชุดคือ ชุดแหล่งจ่ายไฟฟ้า
กระแสสลับสามเฟสสมดุลจากบริษัท CHROMA รุ่น 61704 ที่ทำงานร่วมกับโปรแกรม AC Source 
Soft Panel และวงจรกรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ ส่วนที่  2 พิกัดกำลังไฟฟ้าและขนาดของ 
แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงของระบบจากเดิมที่มีค่าเท่ากับ 45 kW และ 270 V จะถูกปรับลดลงให้มี
ค่าเท่ากับ 114.4 W และ 120 V ตามลำดับ โดยการกำหนดพิกัดของระบบดังกล่าวจะทำให้
ค่าพารามิเตอร์และมาตรฐาน MIL-STD-704F ที่ใช้ระบุคุณลักษณะเฉพาะของระบบไฟฟ้ากำลัง 
บนเครื่องบินแตกต่างไปจากค่าพารามิเตอร์และมาตรฐานที่ได้นำเสนอไว้ในบทที่ 3 และบทที่ 4 
ตามลำดับ และส่วนที่ 3 โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวแบบอุดมคติซึ่งเป็นโหลดโดยส่วนใหญ่ของระบบไฟฟ้า
กำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงและมีนัยสำคัญต่อเสถียรภาพของระบบจะถูกแทนที่ด้วย 
โหลดวงจรแปลงผันแบบบัคที่มีการควบคุม ดังนั้นจึงมีความจำเป็นในการศึกษาและวิจัยเกี่ยวกับ
เสถียรภาพของชุดทดสอบที่สร้างขึ้นทั้งในส่วนของการวิเคราะห์เสถียรภาพ การบรรเทาการขาดเสถียรภาพ 
และการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัว ซึ่งต้องอาศัยแบบจำลองที่สามารถอธิบายพฤติกรรมทางพลวัตได้
อย่างถูกต้องแม่นยำ โดยการพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบที่สร้างขึ้นจะได้รับ
การนำเสนอไว้ ในหั วข้อที่  7.4 ต่อไป สำหรับมาตรฐาน MIL-STD-704F ที่ เปลี่ ยนแปลงไป  
อันเน่ืองมาจากการปรับลดขนาดของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.2.2 
 7.2.2 มาตรฐาน MIL-STD-704F ของชุดทดสอบ 
  มาตรฐาน MIL-STD-704F สำหรับระบุคุณลักษณะเฉพาะของชุดทดสอบระบบไฟฟ้า
กำลังบนเครื่องบินที่มีระบบจำหน่ายแบบไฟฟ้ากระแสตรงขนาด 120 V สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.2 

 

รูปที่ 7.2 มาตรฐาน MIL-STD-704F ของชุดทดสอบสำหรับระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบิน 
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 จากรูปที่ 7.2 สามารถแสดงดัชนี้ที่บ่งชี้สมรรถนะการทำงานของระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินตามมาตรฐาน MIL-STD-704F ของชุดทดสอบได้ดังนี ้

  ดัชนีชี้วัดที่ 1 คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงสูงสุดในสภาวะชั่วครู่ (Vb,t (max) ) จะต้องมี
ค่าน้อยกว่า 146.7 V หรือสามารถมีค่าเท่ากับ 146.7 V ได้เพียงไม่เกิน 0.02 วินาทีเท่านั้น นับตั้งแต่
เริ่มมีการเปลี่ยนแปลงจุดปฏิบัติงานของระบบ 

  ดัชนีชี้วัดที่ 2 คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงต่ำสุดในสภาวะชั่วครู่ (Vb,t (min) ) จะต้องมี
ค่ามากกว่า 88.9 V หรือสามารถมีค่าเท่ากับ 88.9 V ได้เพียงไม่เกิน 0.01 วินาทีเท่านั้น นับตั้งแต่เริ่มมี
การเปลี่ยนแปลงจุดปฏิบัติงานของระบบ 

 ดัชนีชี้วัดที่ 3 คือ ช่วงเวลาเข้าที่ (Ts ) จะต้องมีค่าน้อยกว่าหรือเท่ากับ 0.04 วินาที 

  ดัชนีชี้วัดที่ 4 คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงสูงสุดในสภาวะอยู่ตัว (Vb,ss (max) ) จะต้องมี
ค่าน้อยกว่าหรือเท่ากับ 124.4 V  

 ดัชนีชี้วัดที่ 5 คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงต่ำสุดในสภาวะอยู่ตัว (Vb,ss (min) ) จะต้องมี
ค่ามากกว่าหรือเท่ากับ 111.1 V 
 ดัชนีชี้วัดที่ 6 คือ ขนาดแรงดันกระเพื่อม (ripple voltage) ในสภาวะอยู่ตัว (ΔVb,ss) จะต้อง
มีค่าน้อยกว่าหรือเท่ากับ 2.7 V 

7.3 การสร้างชุดทดสอบของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีการสร้างเสถียรภาพ
เชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว 

 ภาพรวมของการดำเนินการสร้างชุดทดสอบของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินในรูปที่ 7.1 
สามารถแสดงได้ดังในรูปที่ 7.3 ซึ่งจะเห็นได้ว่า ชุดทดสอบดังกล่าวจะประกอบไปด้วยอุปกรณ์หลัก ๆ 
ทั้งหมด 4 ชุดด้วยกันคือ ระบบผลิตไฟฟ้ากระแสสลับ (ดังแสดงในกรอบเส้นประสีฟ้าหมายเลข 1) 
วงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟและตัวควบคุม (ดังแสดงในกรอบเส้นประสีน้ำเงินหมายเลข 2) 
วงจรทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง (ดังแสดงในกรอบเส้นประสีส้มหมายเลข 3) และโหลดต่าง ๆ ของ
ระบบไฟฟ้าที่ศึกษา (ดังแสดงในกรอบเส้นประสีแดงหมายเลข 4) โดยรายละเอียดของอุปกรณ์
ดังกล่าวจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.3.1 - 7.3.4 ตามลำดับ 
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รูปที่ 7.3 ภาพรวมชุดทดสอบสำหรับระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัว 
  ด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว 

 7.3.1 ระบบผลิตไฟฟ้ากระแสสลับ 
  ระบบผลิตไฟฟ้ากระแสสลับของชุดทดสอบที่ใช้แทนเครื่องกำเนิดไฟฟ้าซิงโครนัส
ชนิดแม่เหล็กถาวรในสถาปัตยกรรมจริงของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินจะประกอบไปด้วย  
ชุดแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับสามเฟสสมดุลจากบริษัท CHROMA รุ่น 61704 ที่ทำงานร่วมกับ
โปรแกรม AC Source Soft Panel และวงจรกรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับที่แสดงได้ดังในรูปที่ 7.4
โดยชุดแหล่งจ่ายไฟฟ้าที่แสดงในรูปที่ 7.4(ก) มีพิกัดแรงดันไฟฟ้าและกระแสไฟฟ้าทางด้านเอาต์พุตต่อเฟส
เท่ากับ 300 Vrms/phase และ 8 Arms/phase ตามลำดับ ในขณะที่ความถี่ของไฟฟ้ากระแสสลับสามารถ
ปรับเปลี่ยนค่าได้อยู่ในช่วง 15 Hz ถึง 1200 Hz โดยในงานวิจัยวิทยานิพนธ์จะดำเนินการปรับตั้งค่า
แรงดันไฟฟ้ากระแสสลับสามเฟสแบบสมดุลให้มีค่าเท่ากับ 25 Vrms/phase และมีความถี่เท่ากับ 50 Hz 
ตามค่าพารามิเตอร์ของชุดทดสอบดังที่ได้แสดงไว้ในตารางที่ 7.2 ของหัวข้อที่ 7.4 ในส่วนของวงจร
กรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับที่แสดงในรูปที่ 7.4 (ข) ได้ใช้ตัวเหนี่ยวนำที่ผลิตจากบริษัท ESTEL มี

ขนาดเท่ากับ 50 mH และพิกัดทนกระแสไฟฟ้าเท่ากับ 10 Arms/phase ซึ่งตัวเหนี่ยวนำดังกล่าวจะถูก

แทนด้วยวงจรสมมูลอนุกรมของตัวต้านทานภายในตัวเหนี่ยวนำ (Rf,abc) กับตัวเหนี่ยวนำ (Lf,abc) ของ

วงจรกรองที่แสดงได้ดังรูปที่ 7.1 และถูกนำไประบุเอกลักษณ์เนื่องจากค่า Rf,abc และ Lf,abc จะส่งผลต่อ
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เสถียรภาพอย่างมีนัยสำคัญ ซึ่งค่าพารามิเตอร์ที่ได้รับการระบุเอกลักษณ์สามารถแสดงได้ดังในตาราง
ที่ 7.2 ของหัวข้อที่ 7.4 

 

รูปที่  7 .4 ระบบผลิตไฟฟ้ากระแสสลับ (ก ) ชุดแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับสามเฟสสมดุล  
   (ข) วงจรกรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ 

 7.3.2 วงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟและตัวควบคุม 

 

รูปที่ 7.5 ภาพรวมของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟและตัวควบคุม 
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  ภาพรวมของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลัง
บนเครื่องบินที่ศึกษาที่แสดงได้ดังในรูปที่ 7.5 จะประกอบด้วย 8 อุปกรณ์หลัก ๆ ได้แก่ มอดูลไอจีบีที
รุ่น IPM6MBP50RA120-5 ที่มีสวิตช์ไอจีบีทีจำนวน 6 ตัว ตัวเก็บประจุทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 
วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ วงจรตรวจจับกระแสไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้า
กระแสสลับ วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง วงจรปรุงแต่งสัญญาณ ชุดบอร์ด 

DSP รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit และวงจรแยกโดดสัญญาณหรือวงจรขับเกทสำหรับ 
ไอจีบีท ีซึ่งรายละเอียดแต่ละอุปกรณ์สามารถอธิบายได้ดังต่อไปนี ้
  มอดูลไอจีบีทีรุน่ IPM6MBP50RA120-5 ทีม่สีวิตช์ไอจีบีทจีำนวน 6 ตัว 
  อุปกรณ์สวิตช์ไอจีบีทีทั้ง 6 ตัวของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟที่แสดงใน
รูปที่ 7.6 (ก) ซึ่งทำหน้าที่ในการแปลงไฟฟ้ากระแสสลับที่ได้จากระบบผลิตไฟฟ้ากระแสสลับของ 
ชุดทดสอบในหัวข้อที่ 7.3.1 ให้เป็นไฟฟ้ากระแสตรงเพื่อจ่ายโหลดต่าง ๆ ของระบบในหัวข้อที่ 7.3.4 
เป็นมอดูลสำเร็จรูปรุ่น IPM6MBP50RA120-5 ของบริษัท FUJI Electric มีพิกัดกระแสไฟฟ้าเท่ากับ 
50 A และพิกัดแรงดันไฟฟ้าเท่ากับ 1200 V ดังแสดงได้ในรูปที่ 7.6 (ข) สำหรับรายละเอียดเพิ่มเติม
ในการใช้งานโมดูลดังกล่าวสามารถศึกษาได้จาก (พลสิทธิ์ ศานติประพันธ์, 2559) 

 

รูปที่ 7.6 มอดลูไอจีบีทีรุน่ IPM6MBP50RA120-5 (ก) แผนภาพการต่อวงจรของมอดูลไอจีบีที 
  (ข) วงจรที่ใช้งานจริงของมอดูลไอจีบีที 

  ตัวเก็บประจุทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 
  สำหรับตัวเก็บประจุทางด้านไฟฟ้ากระแสตรงของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบ

แอกทีฟ (Cdc) ที่ทำหน้าที่ในการลดการกระเพื่อมของแรงดันไฟฟ้ากระแสตรงที่ได้จากวงจรเรียงกระแส
ภาคหน้าแบบแอกทีฟให้มีรูปสัญญาณที่ราบเรียบมากยิ่งขึ้น จะใช้ตัวเก็บประจุที่ผลิตโดยบริษัท 
NICHICON มีขนาดเท่ากับ 470 µF พิกัดแรงดันไฟฟ้าเท่ากับ 450 V ดังแสดงได้ในรูปที่  7.7 
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(หมายเลข 1) โดยตัวเก็บประจุดังกล่าวจะถูกนำไประบุเอกลักษณ์เนื่องจากค่าความจุไฟฟ้าทางด้าน
ไฟฟ้ากระแสตรงจะส่งผลต่อเสถียรภาพของระบบโดยตรง ตามที่ได้อธิบายไว้แล้วอย่างละเอียดใน
หัวข้อที่ 4.4 ของบทที่ 4 

 

รูปที่ 7.7 ตัวเก็บประจุทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 

   วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ 

 

รูปที่ 7.8 วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ 

  วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับทั้ง 3 วงจรของชุดทดสอบ
ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่แสดงได้ดังในรูปที่ 7.8 จะใช้เซนเซอร์แรงดันเบอร์ LV 25-P ของ
บริษัท Life Energy Motion ที่มีพิกัดแรงดันไฟฟ้าด้านแรงสูงเท่ากับ 500 V และพิกัดกระแสไฟฟ้า
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ด้านแรงสูงเท่ากับ 10 mA ซึ่งจะทำหน้าที่ในการตรวจจับแรงดันเฟสของแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับ 

(Vs,a Vs,b และ Vs,c) ในขณะที่ สัญญาณ เอาต์พุ ตของเซนเซอร์จะถูกส่ งไปยั งบอร์ด  DSP รุ่น 
TMS320F28335 Experimenter Kit ผ่านวงจรปรุงแต่งสัญญาณ เพื่อนำไปใช้ในกระบวนการแปลง 
ดีคิวภายในบอร์ดต่อไป สำหรับความถูกต้องแม่นยำในการตรวจจับของวงจรดังกล่าวจะขึ้นอยู่กับ 
การออกแบบค่าความต้านทานด้านแรงสูง (แสดงในพื้นที่สีส้มของรูปที่ 7.8) และค่าความต้านทาน
ด้านแรงต่ำ (แสดงในพื้นที่สีแดงของรูปที่ 7.8) ที่เหมาะสมต่อการใช้งาน ซึ่งสามารถทำได้โดยอาศัย
ข้อมูลกำกับของอุปกรณ์จากบริษัทผู้ผลิต (datasheet) 
  วงจรตรวจจับกระแสไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ 
   วงจรสำหรับการตรวจจับกระแสไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับทั้ง 3 วงจรสามารถ
แสดงได้ดังรูปที่ 7.9 ซึ่งจากรูปที่ 7.9 จะสังเกตได้ว่า เซนเซอร์กระแสเบอร์ LA 55-P ของบริษัท LEM 
ที่มีพิกัดของการวัดอยู่ในช่วง 0 A ถึง 70 A จะถูกใช้ในการตรวจจับกระแสไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้า

กระแสสลับทั้งสามเฟส (Iin,abc) โดยอาศัยการคล้องสายไฟลอดผ่านตัวเซนเซอร์ ในขณะที่สัญญาณ
เอาต์พุตของเซนเซอร์ดังกล่าวจะถูกส่งไปยังบอร์ด DSP รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit 
ผ่านวงจรปรุงแต่งสัญญาณ เพื่อนำไปใช้ในกระบวนการแปลงดีคิวภายในบอร์ดต่อไป 

 

รูปที่ 7.9 วงจรตรวจจับกระแสไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ 

  วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 
  วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ ากระแสตรงที่ ใช้ ในการตรวจจับ

แรงดันไฟฟ้าที่ตกคร่อมตัวเก็บประจุทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง (Vdc) เพื่อนำไปใช้คำนวณหาสัญญาณพัลส์ 
(pulse) สำหรับควบคุมการทำงานของสวิตช์ไอจีบีทีทั้ง 6 ตัว ของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟ
จะใช้เซนเซอร์แรงดันเบอร์ LV 25-P ของบริษัท Life Energy Motion ที่มีพิกัดแรงดันไฟฟ้าด้าน 
แรงสูงเท่ากับ 500 V และพิกัดกระแสไฟฟ้าด้านแรงสูงเท่ากับ 10 mA ดังแสดงได้ในรูปที่ 7.10 
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(หมายเลข 1) โดยรายละเอียดการออกแบบวงจรตรวจจับดังกล่าวสามารถศึกษาเพิ่มเติมได้จาก  
(รัฐพล โพธิ์สังข,์ 2563) 

 

รูปที่ 7.10 วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 

  วงจรปรับแตง่สัญญาณ 
   วงจรปรับแต่งสัญญาณของวงจรตรวจจับทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับที่แสดงในรูปที่ 
7.11 จะทำหน้าที่ในการปรับขนาดและยกระดับรูปสัญญาณเอาต์พุตของวงจรตรวจจับที่แสดงในรูปที่ 
7.8 และรูปที่ 7.9 ให้เป็นสัญญาณไฟฟ้ากระแสตรงและมีค่าอยู่ในช่วง 0 V ถึง 3.3 V เนื่องจากรูป
สัญญาณเอาต์พุตดังกล่าวเป็นสัญญาณไฟฟ้ากระแสสลับที่มีค่าอยู่ทั้งในช่วงซีกบวกและซีกลบ ซึ่งไม่
เหมาะสมในการอ่านค่าเข้าสู่บอร์ด DSP รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit เพื่อนำไปใช้ใน
กระบวนการแปลงดีคิว สำหรับรายละเอียดในการออกแบบวงจรปรับแต่งสัญญาณดังกล่าวสามารถ
ศึกษาเพ่ิมเติมได้จาก (ภักดี สวัสดิ์นะท,ี 2556) 
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รูปที่ 7.11 วงจรปรับแตง่สัญญาณทีถู่กสร้างขึ้น 

  ชุดบอร์ด DSP รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit 
   บ อ ร์ ด  DSP รุ่ น  TMS320F28335 Experimenter Kit จ ะ ท ำห น้ าที่ ใน ก า ร

คำนวณหาสัญญาณพัลส์ (pulse) สำหรับควบคุมการทำงานของสวิตช์ไอจีบีทีกิ่งบน (S1 S3 S5) และ 

กิ่งล่าง (S2 S4 S6) ของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟที่แสดงในรูปที่ 7.6 ผ่านกระบวนการ
ทำงานร่วมกันระหว่างการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยเทคนิคลูปยกเลิกและการควบคุมแบบ

เวกเตอร์บนแกนดีคิว โดยอาศัยการอ่านค่าแรงดัน (Vs,a Vs,b และ Vs,c) และกระแสไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้า

กระแสสลับทั้งสามเฟส (Iin,abc) ที่ได้จากแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับ แรงดันไฟฟ้าที่ตกคร่อมตัวเก็บ

ประจุทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง (Vdc) กระแสไฟฟ้าของโหลดทั้งหมด (Io) และแรงดันบัสไฟฟ้า

กระแสตรง (Vb) โดยบอร์ดไมโครคอนโทรลเลอร์ดังกล่าวจะใช้ชิพประมวลผลรุ่น TMS320F28335 
ของบริษัท Texas Instruments ที่มีหน่วยประมวลผลสัญญาณดิจิตอล 32 บิตและสัญญาณนาฬิกา
ประมวลผล 150 MHz หรือ 6.67 ns ต่อหนึ่งรอบสัญญาณนาฬิกา สามารถรองรับการเขียนภาษาซี
บนโปรแกรม Code Composer Studio ได้ ซึ่งง่ายต่อการเขียนโปรแกรมสำหรับผู้ใช้งาน นอกจากนี้
ยังมีพอร์ตอินพุต พอร์ตเอาต์พุต พอร์ตดิจิตอล พอร์ตแอนะล็อก พอร์ตสร้างสัญญาณ PWM และ
ขนาดหน่วยความจำที่มากเพียงพอต่อการใช้งานอีกด้วย สำหรับรูปร่างของบอร์ด  DSP รุ่น 
TMS320F28335 Experimenter Kit สามารถแสดงได้ดังในรูปที่ 7.12 
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รูปที่ 7.12 ชุดบอร์ด DSP รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit 

  วงจรแยกโดดสัญญาณหรือวงจรขับเกทสำหรับไอจีบีที 
   วงจรแยกโดดสัญญาณหรือวงจรขับเกทสำหรับไอจีบีทีมีหน้าที่ในการสร้างสัญญาณ
จุดชนวนเกตให้กับมอดูลไอจีบีทีรุ่น IPM6MBP50RA120-5 ของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบ 
แอกทีฟควบคู่ ไปกับการแยกกราวด์ ระหว่างวงจรทางฝั่ งแรงสู งและวงจรทางฝั่ งแรงต่ ำ  
หรือกล่าวอีกนัยหนึ่งคือ การแยกกราวด์ระหว่างวงจรกำลัง (power circuit) และวงจรควบคุม 
(control circuit) โดยการสร้างวงจรดังกล่าวในงานวิจัยวิทยานิพนธ์ได้เลือกใช้ไอซีเบอร์ PC923 ของ

บริษัท SHARP ที่แสดงในรูปที่ 7.13 ซึ่งมีอินพุตเป็นสัญญาณพัลส์ (Vin) ที่ถูกส่งมาจากบอร์ด DSP รุ่น 
TMS320F28335 Experimenter Kit เพื่อควบคุมการทำงานของอุปกรณ์สวิตช์ไอจีบีที หลังจากนั้น

ไอซีเบอร์ดังกล่าวจะดำเนินการสร้างเอาต์พุตเป็นสัญญาณพัลส์ (Vout) ที่มีขนาดเท่ากับแหล่งจ่าย

ไฟเลี้ยง (Vcc) ของวงจรนั่นคือ 15 V ซึ่งมีค่าเพียงพอสำหรับการจุดชนวนเกตให้กับอุปกรณ์สวิตช์ 
สำหรับวงจรแยกโดดสัญญาณหรือวงจรขับเกทที่ถูกสร้างขึ้นสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.14 

 

รูปที่ 7.13 ไอซีเบอร์ PC923 ของบริษัท SHARP 
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รูปที่ 7.14 วงจรแยกโดดสัญญาณหรือวงจรขับเกทที่ถูกสรา้งขึ้น 

 7.3.3 วงจรทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 
   วงจรทางด้านไฟฟ้ากระแสตรงของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินจะ
ประกอบไปด้วย สายส่งกำลังไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง วงจรตรวจจับแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง 
และวงจรตรวจจับกระแสโหลดของระบบ ซึ่งรายละเอียดของอุปกรณ์ดังกล่าวสามารถอธิบายได้
ดังต่อไปนี ้
  สายส่งกำลังไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 

 

รูปที่ 7.15 สายส่งกำลังไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 

  สำหรับชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาได้นำตัวเหนี่ยวนำที่ผลิต
จากบริษัท ESTEL ซึ่งมีขนาดเท่ากับ 30 µH พิกัดทนกระแสไฟฟ้าเท่ากับ 40 A ที่แสดงได้ดังในรูปที่ 
7.15 มาใช้เป็นสายส่งกำลังไฟฟ้าทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง ซึ่งสามารถแทนด้วยวงจรสมมูลอนุกรม 
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ของตัวต้านทาน (Rc) กับตัวเหนี่ยวนำ (Lc) ของสายส่งกำลังไฟฟ้าดังแสดงในรูปที่  7.1 โดย 

ตัวเหนี่ยวนำดังกล่าวจะถูกนำไประบุเอกลักษณ์เพื่อหาค่าที่แท้จริง เนื่องจากค่า Rc และ Lc ของสายส่ง
จะส่งผลต่อเสถียรภาพของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินโดยรวมตามที่ได้รับการอธิบายไว้ในหัวข้อที่ 
4.4 ของบทที่ 4 
  วงจรตรวจจับแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง 
   วงจรตรวจจับแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินจะใช้เซนเซอร์แรงดันเบอร์ LV 25-P ของบริษัท Life Energy Motion ที่แสดงได้ดังรูปที่ 

7.16 (หมายเลข 2) ซึ่งจะทำหน้าที่ในการตรวจจับแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) เพื่อนำไปใช้ใน
กระบวนการบรรเทาการขาดเสถียรภาพและการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวภายในบอร์ด DSP รุ่น 
TMS320F28335 Experimenter Kit สำหรับรายละเอียดการออกแบบวงจรตรวจจับดังกล่าว
สามารถศึกษาเพ่ิมเติมได้จาก (รัฐพล โพธิ์สังข,์ 2563) 

 

รูปที่ 7.16 วงจรตรวจจับแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง 

  วงจรตรวจจับกระแสโหลดของระบบ 
   วงจรตรวจจับกระแสโหลดของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินสำหรับชุดทดสอบที่
แสดงในรูปที่ 7.17 จะใช้เซนเซอร์กระแสเบอร์ LA 55-P ของบริษัท LEM ที่มีพิกัดของการวัดอยู่

ในช่วง 0 A ถึง 70 A ซึ่งจะทำหน้าที่ในการตรวจจับกระแสโหลดทั้งหมดของระบบ (Io) โดยอาศัย
การคล้องสายไฟลอดผ่านตัวเซนเซอร์เพื่อส่งสัญญาณเอาต์พุตที่ได้ไปประมวลผลภายในบอร์ด DSP 



211 

 

รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit ต่อไป สำหรับวงจรตรวจจับกระแสโหลดของระบบที่สร้าง
ขึ้นสามารถแสดงไดใ้นรูปที่ 7.17 

 

รูปที่ 7.17 วงจรตรวจจับกระแสโหลดของระบบ 

 7.3.4 โหลดต่าง ๆ ของระบบไฟฟ้าที่ศึกษา 
   โหลดต่าง ๆ ของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาจะประกอบด้วย 
โหลดวงจรแปลงผันแบบบัคที่มีการควบคุมแบบพีไอ โหลดความต้านทาน และตู้ตัวเก็บประจุไฟฟ้า
หรือตัวเก็บประจุที่บัสไฟฟ้ากระแสตรง โดยอุปกรณ์ที่ใช้ในการสร้างโหลดดังกล่าวสามารถแสดง
รายละเอียดได้ดังนี ้
  โหลดวงจรแปลงผันแบบบัคที่มีการควบคุมแบบพีไอ 
   โหลดวงจรแปลงผันกำลังที่มีการควบคุมซึ่งถูกนำมาใช้แทนโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว
แบบอุดมคติในสถาปัตยกรรมจริงของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินในงานวิจัยวิทยานิพนธ์จะใช้ 
โหลดวงจรแปลงผันแบบบัคที่มีการควบคุมแบบพีไอ เนื่องจากโหลดดังกล่าวสามารถควบคุม 
การทำงานได้ง่าย มีโครงสร้างที่ไม่ซับซ้อน และมีประสิทธิภาพสูง สำหรับแผนภาพการต่อวงจรและ
วงจรที่สร้างขึ้นจริงของโหลดดังกล่าวสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.18 และส่วนประกอบที่สำคัญของ
โหลดวงจรแปลงผันแบบบัคที่มีการควบคุมกระแสที่ไหลผ่านตัวเหนี่ยวนำและแรงดันเอาต์พุตที่ตก
คร่อมตัวต้านทานสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.19  
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รูปที่ 7.18 ภาพรวมชุดทดสอบโหลดวงจรแปลงผันแบบบัคที่มีการควบคุม (ก) แผนภาพการต่อวงจร  
   (ข) วงจรที่สร้างขึ้น 

 

รูปที่ 7.19 ส่วนประกอบที่สำคัญของโหลดวงจรแปลงผันแบบบัค 

   จากรูปที่ 7.19 จะเห็นได้ว่า ส่วนประกอบที่สำคัญของโหลดวงจรแปลงผันแบบบัค
จะมีทั้งหมด 9 ส่วน ซึ่งแต่ละส่วนจะได้รับการออกแบบโดยอาศัยองค์ความรู้พื้นฐานใน (เทพพนม 
โสภาเพิ่ม, 2554) และสามารถแสดงรายละเอียดของแต่ละส่วนได้ดังต่อไปน้ี 

  1 ) ส่วนที่  1 อุปกรณ์สวิตช์ไอจีบีที  (Sbuck) เบอร์ FGH40N60SMD ของบริษัท 
onsemi ที่มีพิกัดแรงดันไฟฟ้าเท่ากับ 600 V และพิกัดกระแสไฟฟ้าเท่ากับ 80 A 

  2) ส่วนที่ 2 ไดโอดกำลัง (Dbuck) เบอร์ RUG8060 ของบริษัท onsemi ที่มีพิกัด
แรงดันไฟฟ้าเท่ากับ 600 V และพิกัดกระแสไฟฟ้าเท่ากับ 80 A 
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  3) ส่วนที่ 3 ตัวเก็บประจุ (Cbuck) ขนาด 1000 µF ของบริษัท NIPPON ที่มีพิกัด
แรงดันไฟฟ้าเท่ากับ 450 V 

  4) ส่วนที่  4 ตัวเหนี่ยวนำ (Lbuck) ขนาด 15 mH ของบริษัท ESTEL ที่มีพิกัด
กระแสไฟฟ้าเท่ากับ 10 A 

  5) ส่วนที่ 5 โหลดความต้านทาน (Rbuck) ซึ่งเป็นตัวต้านทานปรับค่าได้แบบดัมมี 
(dummy load) ของบริษัท OKK Parts ที่สามารถปรับเปลี่ยนค่าความต้านทานได้ตั้งแต่ 0 Ω ถึง  
20 Ω พิกัดกำลังไฟฟ้าเท่ากับ 2.5 kW 
  6) ส่วนที่ 6 วงจรตรวจจับแรงดันไฟฟ้าเอาต์พุตที่ตกคร่อมตัวต้านทานของวงจรแปลง
ผันแบบบัคจะใช้เซนเซอร์แรงดันเบอร์ LV 25-P ของบริษัท Life Energy Motion พิกัดแรงดันไฟฟ้า

เท่ากับ 500 V ซึ่งจะทำหน้าที่ในการตรวจจับแรงดันไฟฟ้าเอาต์พุตที่ตกคร่อมตัวต้านทาน (Vo) เพื่อส่ง
ค่าที่ได้ไปประมวลผลภายในบอร์ดไมโครคอนโทรลเลอร์ตระกลู AVR รุ่น MEGA2560  
  7) ส่วนที่ 7 วงจรตรวจจับกระแสไฟฟ้าที่ไหลผ่านตัวเหนี่ยวนำของวงจรแปลงผัน
แบบบัคจะใช้เซนเซอร์กระแสเบอร์ LA 55-P ของบริษัท LEM ที่มีพิกัดของการวัดอยู่ในช่วง 0 A ถึง 

70 A ซึ่งจะทำหน้าที่ในการตรวจจับกระแสไฟฟ้าที่ไหลผ่านตัวเหนี่ยวนำ (IL) โดยอาศัยการคล้อง
สายไฟลอดผ่ านตั ว เซน เซอร์ เพื่ อส่ งสัญ ญ าณ เอาต์พุ ตที่ ได้ ไปประมวลผลภายใน บอร์ด
ไมโครคอนโทรลเลอร์ตระกล ูAVR รุ่น MEGA2560 
  8) ส่วนที่ 8 ไอซีสำหรับขับเกทและแยกโดดสัญญาณเบอร์ PC923 ของบริษัท 
SHARP จะทำหน้าที่ยกระดับสัญญาณพัลส์ที่ได้จากบอร์ดไมโครคอนโทรลเลอร์ตระกลู AVR รุ่น 
MEGA2560 ให้มีขนาดที่เหมาะสมและเพียงพอต่อการจุดฉนวนเกตอุปกรณ์สวิตช์ไอจีบีที เบอร์ 
FGH40N60SMD พร้อมทั้งแยกกราวด์ด้านแรงสูงของวงจรแปลงผันแบบบัคออกจากด้านแรงต่ำ  
  9) ส่วนที่ 9 บอร์ดไมโครคอนโทรลเลอร์ตระกลู AVR รุ่น MEGA2560 ซึ่งภายใน
บอร์ดดังกล่าวจะใช้ชิพไมโครคอนโทรลเลอร์ ATMEGA2560 ที่เป็นชิพตระกลู AVR ของบริษัท 
ATMEL โดยบอร์ดไมโครคอนโทรลเลอร์ดังกล่าวจะทำหน้าที่ในการสร้างและส่งออกสัญญาณ 

PWM สำหรับควบคุมการทำงานของอุปกรณ์สวิตซ์ ไอจีบีที (Sbuck) ของวงจรแปลงผันแบบบัคโดย

อาศัยการรับค่าแรงดันไฟฟ้าเอาต์พุตที่ตกคร่อมตัวต้านทาน (Vo) และกระแสไฟฟ้าที่ไหลผ่าน 

ตัวเหนี่ยวนำ (IL) ร่วมกับการประมวลผลของตัวควบคุมพีไอ 2 ลูปต่อกันแบบคาสเคดภายในบอร์ด
ไมโครคอนโทรลเลอร์ โดยการสร้างสัญญาณ PWM ในงานวิจัยวิทยานิพนธ์จะใช้ฟังก์ชันการสร้าง
สัญญาณพีดับเบิลยูเอ็มโหมด Phase and Frequency Correct PWM ของบอร์ดไมโครคอนโทรลเลอร์
ตระกลู AVR รุ่น MEGA2560 ซึ่งเป็นการสร้างสัญญาณพัลส์ที่อาศัยตัวจับและนับเวลาร่วมกับ
สัญญาณนาฬิกาของบอร์ด สำหรับพารามิเตอร์ของตัวควบคุมพีไอของวงจรแปลงผันแบบบัคสามารถ
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แสดงได้ดังในตารางที่ 7.1 ซึ่งจะได้รับการออกแบบด้วยวิธีการแบบดั้งเดิม โดยสามารถศึกษาเพิ่มเติม
ไดจ้าก (โกศล ชัยเจริญอุดมรุ่ง, 2554, รัฐพล โพธิ์สังข,์ 2563) 

ตารางที่ 7.1 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมพีไอของวงจรแปลงผันแบบบัค 

พารามิเตอร์  ค่า  รายละเอียด 

Kpv 0.0314 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมพีของลูปแรงดันไฟฟ้าสำหรับวงจรแปลงผัน

แบบบัค (ζv = 0.5 และ ωnv =  2πx5 rad/s) 

Kiv 0.9870 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมไอของลูปแรงดันไฟฟ้าสำหรับวงจรแปลง

ผันแบบบัค (ζv = 0.5 และ ωnv = 2πx5 rad/s) 

Kpi 4.7124 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมพีของลูปกระแสไฟฟ้าสำหรับวงจรแปลงผัน

แบบบัค (ζi = 0.5 และ ωni = 2πx50 rad/s) 

Kii 1480.4 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมไอของลูปกระแสไฟฟ้าสำหรับวงจรแปลงผัน

แบบบัค (ζi = 0.5 และ ωni = 2πx50 rad/s) 
 

  โหลดความต้านทาน 
   โหลดความต้านทานที่ใช้แทนระบบป้องกันน้ำแข็งเกราะบนปีกเครื่องบินในงานวิจัย
วิทยานิพนธ์ได้ใช้ตัวต้านทานปรับค่าได้ที่แสดงในรูปที่ 7.20 ซึ่งสามารถปรับเปลี่ยนค่าความต้านทาน
ได้ต้ังแต่ 0 Ω ถึง 1847 Ω และมีพิกัดกำลังไฟฟ้าเท่ากับ 100 W 

 

รูปที ่7.20 โหลดความต้านทานของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบิน 
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  ตู้ตัวเก็บประจุไฟฟ้าหรือตัวเก็บประจุที่บัสไฟฟ้ากระแสตรง 
   ตู้ตัวเก็บประจุไฟฟ้าหรือตัวเก็บประจุที่บัสไฟฟ้ากระแสตรง (Cb) ซึ่งทำหน้าที่ใน 
การลดการกระเพื่อมของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงให้มีรูปสัญญาณที่ราบเรียบมากยิ่งขึ้นจะใช้ตัวเก็บ
ประจุที่ผลิตโดยบริษัท NIPPON มีขนาดเท่ากับ 220 µF พิกัดแรงดันไฟฟ้าเท่ากับ 450 V ดังแสดงได้
ในรูปที่ 7.21 (หมายเลข 2) โดยตัวเก็บประจุดังกล่าวจะถูกนำไประบุเอกลักษณ์เนื่องจากค่าความจุ
ไฟฟ้าที่บัสไฟฟ้ากระแสตรงจะส่งผลต่อเสถียรภาพของระบบโดยตรง ตามที่ได้อธิบายไว้แล้วอย่าง
ละเอียดในหัวข้อที่ 4.4 ของบทที่ 4 

 

รูปที่ 7.21 ตู้ตวัเก็บประจุไฟฟ้าหรือตัวเก็บประจุที่บัสไฟฟ้ากระแสตรง 

 7.3.5 การทดสอบสมรรถนะการควบคุมของชุดทดสอบตามมาตรฐาน MIL-STD-704F 
   การทดสอบสมรรถนะการควบคุมของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่

ศึกษาจะอาศัยการพิจารณาผลตอบสนองของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) ที่ได้จากการจำลอง
สถานการณ์ผ่านชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และผลการทดสอบจริง
ภายในห้องปฏิบัติการ ภายใต้เงื่อนไขการทำงานเดียวกันที่แสดงได้ดังในรูปที่ 7.22 (ก) และ 7.22 (ข) 

ตามลำดับ โดยกำหนดให้แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb มีค่าเท่ากับ 120 V และทำการเปลี่ยนแปลง

ระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) จาก 10 W ไปเป็น 30 W และจาก 30 W ไปเป็น 
10 W ที่เวลา 1.5 วินาที และ 3 วินาที ตามลำดับ 
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รูปที่ 7.22 ผลการทดสอบสมรรถนะการควบคุมแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (ก) ชุดบล็อก  
  SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB (ข) ชุดทดสอบจริงภายในหอ้งปฏิบัติการ 
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  จากรูปที่ 7.22 จะสังเกตได้ว่า ชุดทดสอบของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ได้รับ
การสร้างขึ้นในห้องปฏิบัติการมีสมรรถนะการควบคุมแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงที่ดีและเป็นไปตามที่
ก รอบมาตรฐาน  MIL-STD-704F กำหนดไว้ทุ กประการ ถึ งแม้ ว่ าระดั บกำลั งไฟฟ้ า ของ 
โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวจะมีการเพิ่มขึ้นจาก 10 W ไปเป็น 30 W และจาก 30 W ไปเป็น 10 W ที่เวลา  
1.5 วินาที และ 3 วินาที ตามลำดับ โดยดูได้จากขนาดของแรงดันไฟฟ้าในสภาวะชั่วครู่ที่มีการพุ่งลง
ทางด้านลบและพุ่งเกินไม่เกิน 88.9 V และ 146.7 V ตามลำดับ ในขณะที่แรงดันไฟฟ้าในสภาวะอยู่ตัว
ยังคงมีค่าอยู่ในช่วง 111.1 V ถึง 124.4 V อีกทั้งยังมีแรงดันพลิ้วน้อยกว่า 2.7 V และสามารถลู่เข้าสู่
สภาวะอยู่ตัวภายในระยะเวลา 0.04 วินาที ดังนั้นจึงถือได้ว่า ชุดทดสอบที่ได้รับการสร้างขึ้นใน
ห้องปฏิบัติการสามารถทำงานตามการโปรแกรมคำสั่งได้อย่างถูกต้องแม่นยำ ซึ่งเหมาะสำหรับ 
การนำไปใช้ในการศึกษาวิจัยด้านเสถียรภาพต่อไป 

7.4 การศึกษาวิจัยเกี่ยวกับเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบิน 
 7.4.1 การพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบ 
  การพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินที่ศึกษาจะอาศัยการประยุกต์ใช้ทฤษฎีการแปลงดีคิวของปาร์คเพื่อเปลี่ยนเเบบจำลองที่
ขึ้นอยู่กับเวลาของชุดทดสอบ อันเนื่องมาจากพฤติกรรมการทำงานของแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับ
สามเฟสสมดุล วงจรกรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ และอุปกรณ์สวิตช์ภายในวงจรเรียงกระแส  
ภาคหน้าแบบแอกทีฟที่แสดงได้ดังในรูปที่ 7.1 ให้เป็นแบบจำลองที่ไม่ขึ้นอยู่กับเวลา ซึ่งมีความ
เหมาะสมและเพียงพอต่อการศึกษาวิจัยเกี่ยวกับเสถียรภาพของระบบต่อไป โดยรายละเอียดของ 
การพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตรท์ี่ไม่ขึ้นอยู่กับเวลาสามารถอธิบายไว้พอสังเขปได้ดังนี้ 

 โดยเริ่มต้นจากการพิจารณาแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับสามเฟสสมดุล (Vs,abc) ซึ่งมี
สมการของแหล่งจ่ายแสดงได้ดังสมการที่ (7-1) (รัฐพล โพธิ์สังข์, 2563, อภิชัย สุยะพันธ์, 2564) และ
เมื่อทำการแปลงให้อยู่บนแกนดีคิวโดยอาศัยวิธีการแปลงของปาร์คจะได้สมการแหล่งจ่ายบนแกนดีคิว
ดังแสดงได้ในสมการที่ (7-2)  
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sq m s

V V
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 

 

−   
=   

−  

             (7-2) 

เมื่อ  Vm คือ แรงดันค่ายอดของแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับ 
  s  คือ มุมเฟสที่บัสแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับ 
   คือ มุมสำหรับการหมุนแกนดีคิว 
 Vsd คือ แรงดันไฟฟ้าของแหล่งจ่ายบนแกนดี 
 Vsq คือ แรงดันไฟฟ้าของแหล่งจ่ายบนแกนคิว 

   ดำเนินการในลักษณะเดียวกันกับวงจรกรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับที่

ประกอบด้วยตัวต้านทานภายในตัวเหนี่ยวนำ (Rf,abc) ต่ออนุกรมกับตัวเหนี่ยวนำ (Lf,abc) ของวงจรกรอง
ที่แสดงได้ดังในรูปที่ 7.1 จะสามารถคำนวณหาแรงดันไฟฟ้าที่ตกคร่อมวงจรดังกล่าวได้ดังสมการที่  
(7-3) พร้อมทั้งแปลงสมการดังกล่าวให้อยู่บนแกนดีคิวโดยอาศัยทฤษฎีการแปลงดีคิวของปาร์คได้ 
ดังสมการที่ (7-4) (รัฐพล โพธ์ิสังข์, 2563, อภิชัย สุยะพันธ,์ 2564)  

 +drop,abc abc abcΔV = I If f

d
R L

dt
             (7-3) 

 


 = − +
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



            (7-4) 

เมื่อ   คือ ความถี่เชิงมุมของแหล่งจ่ายแรงดันไฟฟ้ากระแสสลับ 
 Isd คือ กระแสไฟฟ้าบนแกนดี 
 Isq คือ กระแสไฟฟ้าบนแกนคิว 

   จากสมการที่ (7-4) สามารถแปลงสมการดังกล่าวให้อยู่ในรูปของวงจรสมมูลอนุกรม
ของตัวต้านทานภายในตัวเหนี่ยวนำกับตัวเหนี่ยวนำของวงจรกรองสามเฟสที่อยู่บนแกนดีคิวแสดงได้
ดังรูปที่ 7.23 
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รูปที่ 7.23 วงจรสมมูลของวงจรกรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับบนแกนดีคิว 

  ในลำดับต่อมาพิจารณาวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟ ซึ่งจะเห็นได้ว่า  
วงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟของชุดทดสอบที่แสดงได้ในรูปที่ 7.1 มีโครงสร้างเดียวกันกับ
วงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงที่แสดงได้ใน
รูปที่ 3.3 ของบทที่ 3 ดังนั้นเมื่อดำเนินการกำจัดพฤติกรรมการทำงานของอุปกรณ์สวิตช์โดยอาศัย
ทฤษฎีการแปลงดีคิวของปาร์คจะได้ฟังก์ชันการสวิตช์และวงจรสมมูลของวงจรเรียงกระแสภาคหน้า
แบบแอกทีฟในรูปของหม้อแปลงไฟฟ้าบนแกนดีคิวได้ดังสมการที่ (7-5) และรูปที่ 7.24 ซึ่งเป็นสมการ
ของฟังก์ชันการสวิตช์และวงจรสมมูลของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟเดียวกันกับสมการที่  
(3-5) และรูปที่ 3.4 ของบทที่ 3 ตามลำดับ 

 .

.

cos( )

sin( )2

con

con

m  

 

− 
=  

− − 
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เมื่อ d

q

M

M

 
=  
 

dq
M  และ   คือ มุมเฟสที่ใช้ในการหมุนแกนดีคิว 
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รูปที่ 7.24 วงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟบนแกนดีคิว 

 

รูปที่ 7.25 แผนภาพเวกเตอร์สำหรับการแปลงดีคิวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบิน 

 สำหรับแผนภาพเวกเตอร์การแปลงดีคิวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินที่ศึกษาแสดงได้ดังรูปที่ 7.25 จะเห็นได้ว่า เมื่อทำการกำหนดให้มุมเฟสที่ใช้ในการหมุนแกน
ดีคิว ( ) เท่ากับมุมเฟสที่บัสไฟฟ้ากระแสสลับ ( s ) หรือเท่ากับมุมเฟสที่บัสวงจรแปลงผัน  ( .con ) 
รวมกับมุมต่างเฟสระหว่างบัสไฟฟ้ากระแสสลับและบัสวงจรแปลงผัน ( ) จะได้ฟังก์ชันการสวิตช์ของ
วงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟและแรงดันของแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับสามเฟสสมดุลบน
แกนดีคิวแสดงได้ดังสมการที่ (7-6) และสมการที่ (7-7) ตามลำดับ 
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รูปที่ 7.26 วงจรสมมูลอย่างง่ายบนแกนดีคิวของชุดทดสอบกรณีที่ไม่มีการควบคุม 

   จากการกำจัดผลการทำงานของแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับสามเฟสสมดุล  
วงจรกรองทางด้านไฟฟ้ากระแสสลับ และอุปกรณ์สวิตช์ทั้ง 6 ตัวของวงจรเรียงกระแสภาคหน้า 
แบบแอกทีฟด้วยวิธีการแปลงของปาร์คที่ได้กล่าวมาข้างต้น จึงทำให้ได้วงจรสมมูลอย่างง่ายบนแกนดีคิว
ของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินในกรณีที่ไม่มีการควบคุมดังแสดงในรูปที่ 7.26 และเมื่อ
ดำเนินการวิเคราะห์วงรอบที่ 1 ถึงวงรอบที่ 3 (Loop 1 – Loop 3) และวิเคราะห์โนดที่ 1 ถึงโนดที่ 2 
(Node 1 – Node 2) ของวงจรในรูปที่ 7.26 ด้วยกฎแรงดันของเคอร์ชอฟฟ์และกฎกระแสของ 
เคอร์ชอฟฟ์ ตามลำดับ จะได้แบบจำลองทางคณิตศาสตร์ที่ไม่ขึ้นอยู่กับเวลาของชุดทดสอบในกรณีที่
ไม่มีการควบคุมดังแสดงได้ในสมการที่ (7-8) โดยสมการที่ได้ดังกล่าวจะถูกนำไปใช้ต่อยอดและพัฒนา
เพื่อสร้างแบบจำลองที่ไม่ขึ้นอยู่กับเวลาของชุดทดสอบในกรณีที่มีการควบคุมและการบรรเทาการขาด
เสถียรภาพ ซึ่งจะได้รับการนำเสนอเป็นลำดับถัดไป 
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  การพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบในกรณีที่มีการควบคุมและ
การบรรเทาการขาดเสถียรภาพจะอาศัยเพียงการพิจารณาและวิเคราะห์ตัวควบคุมแบบเวกเตอร์บน
แกนดีคิวและเทคนิคลูปยกเลิกที่แสดงในกรอบพื้นที่สีเทาและพื้นที่สีเขียวของรูปที่ 7.1 เท่านั้น  
เพื่อนำมาพัฒนาต่อยอดแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบในสมการที่ (7-8) สำหรับ
กระบวนการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการดั้งเดิมและอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว
ซึ่งจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.4.3 และ 7.4.4 ตามลำดับ โดยโครงสร้างภายในของตัวควบคุม
แบบเวกเตอร์บนแกนดีคิวและเทคนิคลูปยกเลิกของชุดทดสอบสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.27 

 

รูปที่ 7.27 โครงสร้างภายในของตัวควบคุมแบบเวกเตอร์บนแกนดีคิวและเทคนิคลูปยกเลิกของชุดทดสอบ 
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   จากรูปที่ 7.27 จะเห็นได้ว่า ตัวควบคุมแบบเวกเตอร์บนแกนดีคิวของชุดทดสอบที่
แสดงในพื้ นที่ สี เทาจะแบ่ งออกเป็น 2 ลูปคือ ลูปภายในและลูปภายนอก โดยลูปภายใน 
จะประกอบด้วย 2 ส่วนคือ ตัวควบคุมกระแสไฟฟ้าบนแกนดีและตัวควบคุมกระแสไฟฟ้าบนแกนคิว  
ในส่วนลูปภายนอกจะประกอบไปด้วย 3 ส่วนคือ ตัวควบคุมแรงดันไฟฟ้า ตัวควบคุมแบบดรูป และ 
ตัวชดเชยแรงดันไฟฟ้า ซึ่งจะเหมือนกันกับตัวควบคุมแบบเวกเตอร์บนแกนดีคิวของระบบไฟฟ้ากำลัง
บนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูง ดังนั้นการออกแบบตัวควบคุมของชุดทดสอบดังกล่าวจะอาศัยขั้นตอน
และแนวทางเดียวกันกับการออกแบบตัวควบคุมของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูง  
ในบทที่ 3 แต่จะแตกต่างกันเพียงเล็กน้อยในส่วนของการออกแบบตัวควบคุมกระแสไฟฟ้านั่นคือ  
การออกแบบตัวควบคุมกระแสไฟฟ้าบนแกนดีและแกนคิวของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มี 
พิกัดแรงสูงจะอาศัยการหาฟังก์ชันถ่ายโอนวงปิดจากสมการพลวัตของเครื่องกำเนิดไฟฟ้าซิงโครนัส 
ชนิดแม่เหล็กถาวร ในขณะที่การออกแบบตัวควบคุมกระแสไฟฟ้าบนแกนดีและแกนคิวของ 
ชุดทดสอบจะอาศัยการหาฟังก์ชันถ่ายโอนวงปิดจากสมการแรงดันไฟฟ้าที่ตกคร่อมวงจรกรองทางด้าน
ไฟฟ้ากระแสสลับแทน 
   เมื่อดำเนินการตามขั้นตอนและแนวทางในการออกแบบตัวควบคุมที่ได้นำเสนอไว้ใน
หัวข้อที่ 3.3.3 ของบทที่ 3 จะได้สมการที่ใช้ในการออกแบบพารามิเตอร์ของตัวควบคุมกระแสไฟฟ้า
บนแกนดี ตัวควบคุมกระแสไฟฟ้าบนแกนคิว ตัวควบคุมแรงดันไฟฟ้า ตัวชดเชยแรงดันไฟฟ้า และ 
ตัวควบคุมแบบดรูป ดังแสดงได้ในสมการที่ (7-9) สมการที่ (7-10) สมการที่ (7-13) อสมการที่  
(7-14) และสมการที่ (7-15) ตามลำดับ 

  
2

2= −


=

pd i ni f f

id ni f

K L R

K L

 


              (7-9) 

  
2

2= −


=

pq i ni f f

iq ni f

K L R

K L

 


            (7-10) 

   เมื่อพจน์ชดเชยของตัวควบคุมกระแสไฟฟ้าบนแกนดีและแกนคิว สามารถคำนวณ
ไดจ้ากสมการที่ (7-11) และสมการที่ (7-12) ตามลำดับ 
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 ' = − +d sd d f sqV V V L I             (7-11) 

  ' = − +q sq q f sdV V V L I             (7-12) 
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          (7-14) 

 =d tK K              (7-15) 

เมื่อ r  คือ อัตราส่วนระหว่างกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว ( CPLP ) และกำลังไฟฟ้าของโหลด
ความต้านทาน (

LRP )  

  สำหรับเทคนิคลูปยกเลิกที่แสดงในกรอบพื้นที่สีเขียวของรูปที่ 7.27 จะทำหน้าที่ใน
การบรรเทาการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาโดยอาศัย  

การตรวจจับแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) ในรูปแบบผกผันผ่านตัวกรองผ่านต่ำ (
+

C

Cs




) โดย

ค่าความถี่ตัดผ่านของตัวกรองผ่านต่ำสำหรับชุดทดสอบ (ωC) จะกำหนดให้มีค่าเท่ากับ 1.25 เท่าของ

ความถี่เรโซแนนซ์ (ωr) ที่สามารถคำนวณได้จากสมการที่ (7-16) จากนั้นนำแรงดันไฟฟ้าสำหรับ 

การสร้างเสถียรภาพ (Vb,stab) ที่ได้มาหาอนุพันธ์ของสัญญาณและปรับคูณกับค่าอัตราขยายป้อนกลับ 

(KFB) เพื่อสร้างสัญญาณชดเชย (Vb,comp) ที่แสดงได้ดังสมการที่ (7-17) ป้อนไปยังลูปควบคุมแรงดันของ

ตัวควบคุมแบบเวกเตอร์บนแกนดีคิวเพื่อกำจัดผลของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) 
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 1
r

c bL C
 =              (7-16) 
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1C
b comp FB

C b

V K s
s V





 
=  

+  

           (7-17) 

   เมื่อวิเคราะห์โครงสร้างภายในของตัวควบคุมแบบเวกเตอร์บนแกนดีคิวและเทคนิค

ลูปยกเลิกโดยอาศัยทฤษฎีระบบควบคุม พร้อมทั้งการเพิ่มตัวแปรสถานะของระบบ (Xid Xiq Xv และ 
Vb,stab) จะสามารถเขียนสมการของตัวควบคุมได้ดังสมการที่ (7-18) และเมื่อพิจารณาความสัมพันธ์
ระหว่างแรงดันไฟฟ้าอินพุตและเอาต์พุตของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟบนแกนดีคิวที่
ได้รับการนำเสนอไว้แล้วในบทที่ 3 หรือสามารถแสดงอีกครั้งได้ดังสมการที่ (7-19) รวมทั้งพจน์ชดเชย
บนแกนดีในสมการที่ (7-11) และแกนคิวในสมการที่ (7-12) จะสามารถคำนวณหาฟังก์ชันการสวิตช์
ของวงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟในกรณีที่ระบบมีตัวควบคุมบนแกนดี ( *

dM ) และแกนคิว 
( *

qM ) แสดงได้ดังสมการที่ (7-20) และ (7-21) ตามลำดับ 
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       (7-18) 

 dcV=in,dq dqV M              (7-19) 

เมื่อ in,d

in,q

V

V

 
=  
 

in,dqV   
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        (7-21) 

   การพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบในกรณีที่มีการควบคุมและ

การบรรเทาการขาดเสถียรภาพสามารถทำได้โดยการแทนค่า Md และ Mq ในสมการที่ (7-8) ด้วย 
*

dM  และ *

qM  ในสมการที่ (7-20) และ (7-21) ตามลำดับ ดังนั้นจะได้แบบจำลองทางคณิตศาสตร์
ของชุดทดสอบในกรณีที่มีการควบคุมด้วยตัวควบคุมแบบเวกเตอร์บนแกนดีคิวและการบรรเทาการขาด
เสถียรภาพด้วยเทคนิคลูปยกเลิกแสดงได้ดังสมการที่ (7-22) ซึ่งจะเห็นได้ว่า แบบจำลองดังกล่าวเป็น
แบบจำลองที่ไม่เป็นเชิงเส้นซึ่งเหมาะสำหรับการวิเคราะห์เสถียรภาพด้วยการวิเคราะห์ระนาบเฟส
เพียงเท่านั้น ดังนั้นจึงมีความจำเป็นในการเปลี่ยนแปลงแบบจำลองที่ไม่เป็นเชิงเส้นในสมการที่ (7-22) 
ไปเป็นแบบจำลองที่เป็นเชิงเส้นเพื่อให้เหมาะสมกับการวิเคราะห์เสถียรภาพด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจง
ด้วยเช่นกัน สำหรับงานวิจัยวิทยานิพนธ์ได้นำวิธีการทำให้เป็นเชิงเส้นของอนุกรมเทย์เลอร์อันดับที่หนึ่ง
มาใช้ในการเปลี่ยนแบบจำลองดังกล่าวให้เป็นแบบจำลองที่เป็นเชิงเส้น โดยสมการในรูปแบบทั่วไป
ของแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ที่ถูกทำให้เป็นเชิงเส้นสามารถแสดงดังสมการที่ (7-23) 
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   

  

•



o o o o

o o o o

x = A(x ,u ) x + B(x ,u ) u

y = C(x ,u ) x + D(x ,u ) u
          (7-23) 

โดยที่ o o o o o oA(x ,u ) B(x ,u ) C(x ,u )  และ o oD(x ,u )  คือ เมตริกซ์จาโคเบียน  (jacobian  
  matrix) ซึ่งมีค่าขึ้นอยู่กับค่าของตัวแปรสถานะ ox  และค่าของตัวแปรอินพุต ou  ณ  

  จุดปฏิบัติงานที่พิจารณา โดยจุดปฏิบัติงานดังกล่าวคำนวณได้จาก  
•

x = 0  สำหรับ 
  ร า ย ล ะ เอี ย ด ข อ ง  o o o o o ox u y A(x ,u ) B(x ,u ) C(x ,u )    แ ล ะ  o oD(x ,u )   
  ในสมการที่ (7-23) สามารถดูได้จากภาคผนวก ค. 
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   จากเมตริกซ์จาโคเบียน o oA(x ,u )  และ o oB(x ,u )  จะเห็นได้ว่า เมตริกซ์ดังกล่าว
จะมี ค่ าขึ้ นอยู่ กั บค่ า  ,0sdI  ,0sqI  ,0dcV  ,0bV  ,0vX  ,0idX  และ  ,0iqX  ซึ่ งค่ าเหล่ านี้ เป็ นค่ าใน 

สภาวะอยู่ตัว ณ จุดปฏิบัติงานที่พิจารณา ซึ่งสามารถคำนวณหาได้จากการกำหนดให้ sdI  sqI  dcV  

bV  vX  idX  และ iqX  ในแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ในสมการที่ (7-22) มีค่าเป็นศูนย ์
  เพื่อแสดงให้เห็นว่า แบบจำลองทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบที่ได้รับการพิสูจน์ขึ้น
ในสมการที่ (7-22) และสมการที่ (7-23) มีความถูกต้องแม่นยำและเหมาะสำหรับการศึกษาวิจัยด้าน
เสถียรภาพของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาต่อไป ดังนั้นงานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้
ดำเนินการตรวจสอบความถูกต้องของแบบจำลองดังกล่าวโดยอาศัยการเปรียบเทียบระหว่างผลเฉลย
ที่ได้จากแบบจำลองที่ไม่เป็นเชิงเส้นในสมการที่ (7-22) และแบบจำลองที่ถูกทำให้เป็นเชิงเส้นใน
สมการที ่ (7-23) ก ับผลการจำลองสถานการณ์ของระบบไฟฟ้าในรูปที่  7 .1 ด้วยชุดบล็อก 
SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB ที่ แสดงในรูปที่  7 .28  เพื่ อพิจารณาพฤติกรรม 

การทำงานและพลวัตของระบบเมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) มีการเปลี่ยนแปลงจาก 60 W  
ไปเป็น 70 W และจาก 70 W ไปเป็น 65 W ที่เวลา 0.3 วินาที และ 0.4 วินาที ดังแสดงได้ในรูปที่ 7.29 
โดยกำหนดให้พารามิเตอรท์ี่ใช้ในการตรวจสอบความถูกต้องสามารถแสดงได้ดังตารางที่ 7.2 

 

รูปที่ 7.28 ชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB ของชุดทดสอบ 
  ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา 



229 

 

ตารางที่ 7.2 พารามิเตอร์ของชุดทดสอบระบบไฟฟ้าบนเครื่องบินที่ศึกษา 

  พารามิเตอร ์ ค่า รายละเอียด 

  Vs 25 Vrms/phase แหล่งจ่ายแรงดันไฟฟ้ากระแสสลับ 

  f 50 Hz ความถี่ของแหล่งจ่ายกำลังไฟฟ้า 

  Rf  0.4639 Ω ความต้านทานภายในตัวเหนี่ยวนำของวงจรกรอง 

  Lf 44.203 mH ความเหน่ียวนำของวงจรกรอง 

  Cdc 423.0054 µF ความจุไฟฟ้าของตัวเก็บประจุทางด้านไฟฟ้ากระแสตรง 

  Rc 7.701 mΩ ความต้านทานของสายส่งกำลังไฟฟ้ากระแสตรง 

  Lc 19.7942 µH ความเหน่ียวนำของสายส่งกำลังไฟฟ้ากระแสตรง 

  Cb 119.2325 µF ความจุไฟฟ้าของตู้ตัวเก็บประจุไฟฟ้า 

  RL 1000 Ω ความต้านทานของโหลด 

  m 0.75 ดัชนีการมอดูเลต 

  Kpv 0.3007 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมพีสำหรับลูปแรงดันไฟฟ้า 

 (ζv = 0.707 และ ωnv = 2π×45 rad/s) 

  Kiv 60.1185 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมไอสำหรับลูปแรงดันไฟฟ้า 

 (ζv = 0.707 และ ωnv = 2π×45 rad/s) 

  Kpd และ Kpq 176.2609 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมพีบนแกนดีคิวสำหรับ 

ลูปกระแสไฟฟา้ (ζi = 0.707 และ ωni = 2π×450 rad/s) 

  Kid และ Kiq 353380 พารามิเตอร์ของตัวควบคุมไอบนแกนดีคิวสำหรับ 

ลูปกระแสไฟฟา้ (ζi = 0.707 และ ωni = 2π×450 rad/s) 

  Kd 0.08 อัตราการขยายดรูป 

  Kt 0.08 อัตราการขยายดรูปรวม 

 *

sqI  0 A กระแสไฟฟ้าอ้างอิงบนแกนคิว 

 *

bV  120 V แรงดันไฟฟ้าอ้างอิงของระบบ 

  ωC 25730.2325 ค่าความถี่ตัดผ่าน 

  PCPL,rated 100 W พิกัดกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว 

  PRL,rated 14.4 W พิกัดกำลังไฟฟ้าของโหลดความต้านทาน 
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รูปที่ 7.29 ผลตอบสนอง Vdc Ic และ Vb สำหรับชุดทดสอบ เมื่อ KFB=1 (ก) แบบจำลองทีไ่ม่เป็นเชิงเส้น 
  (ข) แบบจำลองที่ถูกทำให้เป็นเชิงเส้น 
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  จากรูปที่  7.29 จะสังเกตได้ว่า ผลการตอบสนองของ Vdc Ic และ Vb ที่ได้จาก
แบบจำลองที่ไม่เป็นเชิงเส้นและถูกทำให้เป็นเชิงเส้นมีลักษณะของรูปสัญญาณที่สอดคล้องกับ
ผลตอบสนองที่ได้จากการจำลองสถานการณ์ผ่านชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB 
ทั้งเงื่อนไขการทำงานในสภาวะชั่วครู่และในสภาวะอยู่ตัว  ดังนั้นจึงถือได้ว่า แบบจำลองทาง
คณิตศาสตร์ที่ได้รับการพิสูจน์ขึ้นสามารถอธิบายพฤติกรรมทางพลวัตของระบบได้อย่างถูกต้องแม่นยำ 
ซึ่งเหมาะสำหรับการนำไปใช้ในการวิเคราะห์เสถียรภาพและการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของ 
ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาในหัวข้อที่ 7.4.2 เป็นลำดับถัดไป 
 7.4.2 การวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบที่มีการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ 
   การวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบที่มีการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วย 
   ทฤษฎีบทค่าเจาะจง 
   การวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบที่มีการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วย
เทคนิคลูปยกเลิกจะอาศัยทฤษฎี องค์ความรู้ และขั้นตอนในการศึกษาวิจัยเดียวกันกับระบบไฟฟ้า
กำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงที่ได้นำเสนอไว้แล้วอย่างละเอียดในบทที่ 4 และบทที่ 5 ที่ผ่านมา ดังนั้น 
ในตอนต้นของหัวข้อที่ 7.4.2 จะเป็นการตรวจสอบเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินที่ศึกษาวิจัย ภายใต้ทฤษฎีบทค่าเจาะจง เพื่อวิเคราะห์หาจุดขาดเสถียรภาพ เมื่อ  

KFB = 0 (ลูปยกเลิกยังไม่ทำงาน) ค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ และ

ค่า KFB ที่มากเกินไปสำหรับการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบิน โดยการวิเคราะห์หาจุดขาดเสถียรภาพจะอาศัยการวิเคราะห์ทิศทางการเคลื่อนที่และ
ตำแหน่งของค่าเจาะจงของระบบทั้ ง 9 ค่า ( 1 9 − ) ที่แสดงในรูปที่  7 .30 (ก ) ควบคู่ ไปกับ 

การเปลี่ยนแปลงระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) เพิ่มขึ้นทีละ 20 W โดยเริ่มตั้งแต่ 

20 W ไปจนถึง 100 W (ค่าพิกัดของระบบ) ในส่วนของการหาค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอและ 

ค่า KFB ที่มากเกินไปสำหรับการบรรเทาการขาดเสถียรภาพจะพึ่งพาการพิจารณาทิศทางการเคลื่อนที่

และตำแหน่งของค่าเจาะจง 1 9 − เช่นกัน แต่จะเปลี่ยนจากการเพิ่มระดับ PCPL ไปเป็นการเพิ่มค่า 

KFB ที่ละ 0.01 จาก 0 ถึง 0.2 และจาก 0 ถึง 7 ตามลำดับ โดยค่าเจาะจงทั้งหมดของระบบ 1 9 −  

เพื่อหาค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอและค่า KFB ที่มากเกินไปสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.30 (ข) และ 
7.30 (ค) ตามลำดับ 
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รูปที่ 7.30 ค่าเจาะจงทั้งหมดของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา 

 (ก) สำหรับวิเคราะห์จุดขาดเสถียรภาพ (ข) สำหรับหาค่า KFB ที่น้อย 

  และเพียงพอต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ (ค) สำหรับหาค่า KFB  
  ที่มากเกินไปสำหรับการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ 

   จากรูปที่ 7.30 (ก) จะสังเกตได้ว่า ค่าเจาะจงของระบบจะมีอยู่ด้วยกัน 9 ค่า ซึ่งก็คือ 

1 9 −  ตามจำนวนตัวแปรสถานะของระบบ สำหรับการวิเคราะห์เสถียรภาพเพื่อหาจุดปฏิบัติงานที่
ทำให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาขาดเสถียรภาพในงานวิจัยวิทยานิพนธ์จะอาศัย
เพียงการพิจารณาเฉพาะค่าเจาะจงเด่น ( 1 และ 2 ) เท่านั้น โดยเส้นทางเดินของค่าเจาะจงเด่น  

1 และ 2 เมื่อมีการเปลี่ยนแปลง PCPL เพิ่มขึ้นทีละ 20 W โดยเริ่มตั้งแต่ 20 W ไปจนถึง 100 W และ

กำหนดให้ KFB มีค่าเท่ากับ 0 สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.31 (ก) ในลักษณะเดียวกันกับรูปที่ 7.30 (ข) 

จะปรากฏค่าเจาะจงทั้งหมด 9 ค่า นั่นคือ 1 9 −  แต่สำหรับการหาค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอต่อ
การบรรเทาการขาดเสถียรภาพจะพิจารณาเพียงค่าเจาะจงเด่น 1 และ 2 เช่นกัน โดยเส้นทางเดิน

ของค่าเจาะจงเด่นดังกล่าวเมื่อค่า KFB มีการเปลี่ยนแปลงจาก 0 ถึง 0.2 ในขณะที่ PCPL มีค่าเท่ากับ 
60 W 80 W และ 100 W สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.31 (ข) 7.31 (ค) 7.31 (ง) ตามลำดับ 
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รูปที่ 7.31 ค่าเจาะจงเด่นของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา 

 (ก) KFB = 0 (ข) KFB = 0.1 (ค) KFB = 0.15 (ง) KFB = 0.19 
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 อย่างไรก็ตามรูปที่ 7.30 (ค) ได้แสดงให้เห็นว่า ค่าเจาะจงทั้งหมดของระบบ 
จะประกอบไปด้วย 1 9 −  เช่นเดียวกับรูปที่ 7.30 (ก) และรูปที่ 7.30 (ข) แต่จะแตกต่างกันในส่วน
ของค่าเจาะจงเด่นที่เปลี่ยนจาก 1 และ 2  ไปเป็น 4 และ 5  โดยเส้นทางเดินของค่าเจาะจงเด่น  

4 และ 5  สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.32 ที่มีการเปลี่ยนแปลงค่า KFB จาก 0 ไปจนถึง 7 ในขณะที่ 

PCPL ถูกกำหนดให้มีค่าคงที่เท่ากับ 60 W 

 

รูปที่ 7.32 ค่าเจาะจงเด่นของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา (ต่อ) เมื่อ KFB = 6.73 

  จากรูปที่ 7.31 (ก) จะเห็นได้ว่า เมื่อกำหนดให้โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเท่ากับ 60 W 

ที่ค่า KFB มีค่าเท่ากับ 0 จะทำให้ระบบเกิดการขาดเสถียรภาพ ณ จุดปฏิบัติงานนี้ และเมื่อค่า KFB  
มีค่าเท่ากับ 0.1 ซึ่งเป็นค่าที่น้อยและเพียงพอ ดังแสดงในรูปที่ 7.31 (ข) ค่าเจาะจงเด่นของระบบ 
จะเคลื่อนที่จากฝั่งขวาของระนาบเอสมาอยู่ทางฝั่งซ้าย ซึ่งหมายถึง การบรรเทาการขาดเสถียรภาพ
ด้วยเทคนิคลูปยกเลิกสามารถทำให้ระบบที่เคยขาดเสถียรภาพกลับมามีเสถียรภาพได้อีกครั้งเพียงแค่

เพิ่มค่า KFB จาก 0 มาเป็น 0.1 เท่านั้น อย่างไรก็ตาม หากโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเพิ่มขึ้นจาก  

60 W ไปเป็น 80 W ในขณะที่  KFB ยังคงมีค่าเท่าเดิมคือ 0.1 ระบบไฟฟ้าที่ศึกษาจะกลับมา 

ขาดเสถียรภาพอีกครั้ง ทั้งนี้เนื่องจากค่า KFB ดังกล่าวไม่เพียงพอต่อการชดเชยหรือยกเลิกผลของ
โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว ณ จุดปฏิบัติงานดังกล่าว ซึ่งสามารถสังเกตได้จากรูปที่ 7.31 (ค) ที่ค่าเจาะจงเด่น

ของระบบ ณ โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเท่ากับ 80 W ยังคงอยู่ทางฝั่งขวาของระนาบเอสเมื่อ KFB มี
ค่าเท่ากับ 0.1 ดังนั้นเพื่อทำให้ค่าเจาะจงเด่นของระบบเคลื่อนที่จากฝั่งขวามาอยู่ทางฝั่งซ้ายของ
ระนาบเอสอีกครั้ง หรือกล่าวอีกนัยหนึ่งคือ การทำให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา

มีเสถียรภาพเมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเท่ากับ 80 W ค่า KFB จะต้องมีค่าเพิ่มขึ้นเป็น 0.15  
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ดังแสดงในรูปที่ 7.31 (ค) ในทำนองเดียวกันกับที่โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเท่ากับ 100 W ค่า KFB 
จะต้องมีค่าเพิ่มเป็น 0.19 ดังแสดงในรูปที่ 7.31 (ง) มิฉะนั้นระบบจะไม่สามารถรักษาเสถียรภาพไว้ได้ 

นอกจากนี้เมื่อพิจารณาผลการวิเคราะห์ในรูปที่ 7.32 จะเห็นได้ว่า การเพิ่มขึ้นของค่า KFB จนกระทั่งมี
ค่าเท่ากับ 6.73 จะทำให้ค่าเจาะจงเด่นของระบบ ณ โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวเท่ากับ 60 W เคลื่อนที่
จากฝั่งซ้ายของระนาบเอสมาอยู่ทางฝั่งขวาของระนาบเอสอีกครั้ง นั่นหมายถึง ระบบที่มีเสถียรภาพ

ภายหลังจากการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยค่า KFB ที่เหมาะสมและเพียงพอนั่นคือ KFB = 0.1  

(ดูได้จากรูปที่ 7.31 (ข)) จะกลับมาขาดเสถียรภาพอีกครั้งหากค่า KFB มากเกินไป 
   อย่างไรก็ตามการวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบผ่านทฤษฎีบทค่าเจาะจงเพียง

อย่างเดียว ไม่สามารถตรวจสอบคุณลักษณะของผลตอบสนองแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) ตาม
กรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F ได้ ดังนั้นในลำดับถัดไปงานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้ประยุกต์ใช้  
การวิเคราะห์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมร่วมกับทฤษฎีบทค่าเจาะจงเพื่อระบุตัวแปรสถานะต่าง ๆ ของ
ระบบที่มีความเกี่ยวข้องหรือมีนัยสำคัญต่อค่าเจาะจงเด่นของระบบ โดยตัวแปรสถานะที่ได้จะถูก
นำไปใช้สร้างปริภูมิสถานะสำหรับการวิเคราะห์ระนาบเฟสที่สามารถตรวจสอบคุณลักษณะของ

ผลตอบสนอง Vb ตามกรอบมาตรฐานที่กำหนดได้  
  การวิ เคราะห์ ตั วประกอบการมีส่ วนร่วม ของชุดทดสอบที่ มี การบรรเทา 
   การขาดเสถียรภาพ 
   การวิเคราะห์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบที่มีการบรรเทาการขาด
เสถียรภาพด้วยเทคนิคลูปยกเลิกจะพิจารณาด้วยกันทั้งหมด 5 กรณี ดังแสดงได้ในตารางที่ 7.3 ซึ่งจะ
สอดคล้องกับผลการวิเคราะห์เสถียรภาพด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจงที่ได้นำเสนอในรูปที่ 7.31 และรูปที่ 
7.32 โดยเมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมสำหรับกรณีที่ 1 ถึงกรณีที่ 5 สามารถแสดงได้ดังตารางที่ 
7.4 ถึง 7.8 ตามลำดับ 

ตารางที่ 7.3 ค่า PCPL และ KFB สำหรับการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบ 

กรณทีี ่ PCPL KFB 

1 60 W (จุดขาดเสถียรภาพ) 0 

2 60 W 0.1 

3 80 W 0.15 

4 100 W (พิกัดของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว) 0.19 

5 60 W 6.73 
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ตารางที่ 7.4 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบเมื่อ KFB = 0 (กรณีที่ 1) 

 Eig. I Eig. II … Eig. V … Eig. IX 

Isd 0.0021 0.0021 … 0.4059 … 9.6× 10−53 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Ic 0.4998 0.4998 … 4.9× 10−5 … 5× 10−48 

Vb 0.3898 0.3898 … 0.2236 … 8.2× 10−49 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Vstab 3.9× 10−48 3.9× 10−48 … 8.7× 10−49 … 1 

 

Mode I  
(Dominant mode) 

… Mode III … Mode V 

ตารางที่ 7.5 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบเมื่อ KFB = 0.1 (กรณีที่ 2) 

 Eig. I Eig. II … Eig. V … Eig. IX 

Isd 0.0017 0.0017 … 1.0916 … 1.4× 10−30 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Ic 0.5014 0.5014 … 0.0014 … 8.2× 10−33 

Vb 0.3904 0.3904 … 0.122 … 2× 10−31 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Vstab 0.0034 0.0034 … 0.0088 … 6.5× 10−32 

 

Mode I  
(Dominant mode) 

… Mode III … Mode V 
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ตารางที่ 7.6 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบเมื่อ KFB = 0.15 (กรณีที่ 3) 

 Eig. I Eig. II … Eig. V … Eig. IX 

Isd 0.002 0.002 … 1.3657 … 2.8× 10−31 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Ic 0.5032 0.5032 … 0.0017 … 2× 10−32 

Vb 0.3914 0.3914 … 0.1887 … 3.5× 10−32 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Vstab 0.0066 0.0066 … 0.00179 … 4.8× 10−32 

 

Mode I  
(Dominant mode) 

… Mode III … Mode V 

ตารางที่ 7.7 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบเมื่อ KFB = 0.19 (กรณีที่ 4) 

 Eig. I Eig. II … Eig. V … Eig. IX 

Isd 0.0025 0.0025 … 1.9004 … 7.1× 10−30 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Ic 0.5052 0.5052 … 0.002 … 6.4× 10−32 

Vb 0.3928 0.3928 … 0.3136 … 2.4× 10−31 

⁝ ⁝ ⁝  ⁝  ⁝ 

Vstab 0.0103 0.0103 … 0.0314 … 3.2× 10−31 

 

Mode I  
(Dominant mode) 

… Mode III … Mode V 
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ตารางที่ 7.8 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบเมื่อ KFB = 6.73 (กรณีที่ 5) 

 Eig. I … Eig. IV Eig. V … Eig. IX 

Isd 0.1859 … 1.7953 1.7953 … 1.3× 10−29 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Xv 0.0079 … 0.0787 0.0787 … 8.7× 10−32 

Xid 0.0907 … 1.6802 1.6802 … 3.6× 10−31 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Vstab 0.9296 … 0.0787 0.0787 … 4.9× 10−30 

 Mode I … 

Mode III 
(Dominant mode) 

… Mode V 

 

  จากตารางที่ 7.4 ถึง 7.7 แสดงให้เห็นว่า ตัวแปรสถานะ Ic และ Vb มีอิทธิพลมาก

ที่สุดในโหมดเด่น ดังนั้นจึงทำให้ตัวแปรสถานะ Ic และ Vb มีความเกี่ยวข้องกับค่าเจาะจงเด่นของ

ระบบในกรณีที่ KFB เท่ากับ 0 (ไม่มีการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ) และในกรณีที่ KFB มีค่าที่น้อยและ
เพียงพอ นั่นคือ 1 และ 2  ที่แสดงในรูปที่ 7.30 (ก) และ 7.30 (ข) ตามลำดับ ในขณะที่ตารางที่ 7.8 

ได้แสดงให้เห็นว่า ตัวแปรสถานะ Isd และ Xid มีนัยสำคัญกับค่าเจาะจงเด่นของระบบในกรณีที่ KFB มี
ค่ามากเกินไป นั่นคือ 4 และ 5  ที่แสดงในรูปที่ 7.30 (ค) 
   การวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบที่มีการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วย 
   การวิเคราะห์ระนาบเฟส 
  การวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาด้วย
การวิเคราะห์ระนาบเฟสจะอาศัยหลักการ องค์ความรู้ และขั้นตอนที่ได้รับการอธิบายไว้แล้วในบทที่ 4 
และบทที ่ 5 นั ่นค ือ การพิจารณาการโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์บนปริภูมิสถานะของ 

ตัวแปรสถานะ Ic และ Vb ซึ่ งได้มาจากการวิเคราะห์ตัวประกอบการมีส่วนร่วม  ในขณะที่  

ระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) และค่า KFB เป็นไปตามตารางที่ 7.3 ทั้ง 5 กรณี 
โดยการโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์สำหรับกรณีที่ 1 ถึงกรณีที่ 5 สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.33 
ถึงรูปที่ 7.37 ตามลำดับ 
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รูปที่ 7.33 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 60 W และ KFB = 0 (กรณีที่ 1) 

   จากรูปที่ 7.33 จะเห็นได้ว่า เมื่อ KFB มีค่าเท่ากับ 0 (ลูปยกเลิกยังไม่ทำงาน) และ

โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) มีค่าเท่ากับ 60 W จะทำให้การโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์ของ
ระบบออกห่างจากจุดปฏิบัติงานมากยิ่งขึ้นอย่างไม่มีที่สิ้นสุด เมื่อเวลาผ่านไป (ดูได้จากเส้นปะสีแดง) 
ดังนั้นจึงสามารถสรุปได้ว่า ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินจะเกิดการขาดเสถียรภาพ  
ณ โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวเท่ากับ 60 W ซึ่งจะสอดคล้องกับผลการวิเคราะห์เสถียรภาพด้วยทฤษฎีบท
ค่าเจาะจงในรูปที่ 7.31 (ก) นอกจากนี้ยังเห็นอีกว่า แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงมีค่าอยู่นอกช่วง 111.1 V 
ถึง 124.4 V ซึ่งไม่ตรงตามที่มาตรฐาน MIL-STD-704F ระบุไว้ (ดูได้จากเส้นปะสีน้ำเงิน) ดังนั้นจึงได้

สั่งการให้ลูปยกเลิกเริ่มทำงานด้วยค่า KFB มีค่าเท่ากับ 0.1 เพื่อบรรเทาปัญหาการขาดเสถียรภาพที่

ระดับ PCPL เท่ากับ 60 W ดังแสดงได้ในรูปที่ 7.34 ดังนี้ 
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รูปที่ 7.34 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 60 W และ KFB = 0.1 (กรณีที่ 2) (ก) สำหรับพิจารณา 

  เสถียรภาพของระบบ (ข) สำหรับพิจารณาแอมพลิจูดของ Vb (ค) สำหรับพิจารณา Ts 

   จากรูปที่ 7.34 จะเห็นได้ว่า เมื่อ KFB มีค่าเท่ากับ 0.1 (ลูปยกเลิกเริ่มทำงาน) ซึ่งเป็น
ค่าที่น้อยและเพียงพอต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพจะทำให้การโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์ 

ของระบบเมื่อ PCPL เท่ากับ 60 W ที่แสดงดังในรูปที่ 7.34 (ก) เคลื่อนที่รอบ ๆ จุดปฏิบัติงานและลู่เข้า
สู่จุดปฏิบัติงานของระบบเมื่อเวลาผ่านไป ซึ่งนั่นหมายถึง ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่
ศึกษาจากที่เคยขาดเสถียรภาพจะกลับมามีเสถียรภาพอีกครั้งหนึ่งภายหลังลูปยกเลิกทำงาน และเมื่อ

พิจารณาถึงแอมพลิจูดของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) และช่วงเวลาเข้าที่ (settling time : Ts) 

ของ Vb ที่แสดงในรูปที่ 7.34 (ข) และ 7.34 (ค) ตามลำดับ จะพบว่า แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb 
จะมีค่าอยู่ในช่วง 111.1 V ถึง 124.4 V ตามกรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F ในส่วนของช่วงเวลาเข้าที่
ซึ่งสามารถคำนวณได้จากการโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์ในสภาวะชั่วครู่ดังแสดงในเส้นสีน้ำเงิน 
จะมีค่าเท่ากับ 0.3088 วินาที ซึ่งเกินช่วงเวลาเข้าที่ตามที่มาตรฐานกำหนดไว้นั่นคือ 0.04 วินาที 
อย่างไรก็ตาม หากโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีการเปลี่ยนแปลงจาก 60 W ไปเป็น 80 W ค่าอัตราขยาย 
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KFB ของระบบก็ควรมีค่าเพิ่มขึ้นเพื่อให้เหมาะสมกับการชดเชยหรือยกเลิกผลของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว 

ซึ่งในที่นี้ KFB จะมีค่าเป็น 0.15 ดังแสดงในรูปที่ 7.35 

 

รูปที่ 7.35 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 80 W และ KFB = 0.15 (กรณีที่ 3) (ก) สำหรับพิจารณา 

  เสถียรภาพของระบบ (ข) สำหรับพิจารณาแอมพลิจูดของ Vb (ค) สำหรบัพิจารณา Ts 

   จากการโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์เมื่อ PCPL เท่ากับ 80 W ในรูปที่ 7.35 (ก)  

ที่มีการลู่เข้าสู่จุดปฏิบัติงานของระบบเมื่อเวลาผ่านไป แสดงให้เห็นว่า ค่าอัตราขยาย KFB เท่ากับ 
0.15 สามารถทำให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษามีเสถียรภาพ ณ จุดปฏิบัติงานนี้

ได้ นอกจากนี้ในรูปที่ 7.35 (ข) และ 7.35 (ค) ยังแสดงให้เห็นอีกว่า แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) 
อยู่ภายใต้กรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F นั่นคือ มีค่าอยู่ในช่วง 111.1 V ถึง 124.4 V ในขณะที่
ช่วงเวลาเข้าที่จะไม่เป็นไปตามกรอบมาตรฐานที่ระบุไว้ นั่นคือมีค่าเกิน 0.04 วินาที  
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   โดยการเพิ่มขึ้นของค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ
เมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเพิ่มขึ้นดังที่ได้กล่าวไว้ข้างต้นเป็นข้อสรุปเดียวกันกับที่โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว

มีค่าเท่ากับ 100 W นั่นคือ ค่า KFB จะต้องมีค่าเพิ่มเป็น 0.19 ดังแสดงในรูปที่ 7.36 

 

รูปที่ 7.36 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 100 W และ KFB = 0.19 (กรณีที่ 4) (ก) สำหรับพิจารณา 

  เสถียรภาพของระบบ (ข) สำหรับพิจารณาแอมพลิจูดของ Vb (ค) สำหรบัพิจารณา Ts 

   ในลำดับต่อมาจะพิจารณาการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบ

ไฟฟ้าทีศ่ึกษาในกรณีที่ KFB มีค่ามากเกินไป ณ ระดับ PCPL เท่ากับ 60 W ดังแสดงในรูปที่ 7.37 
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รูปที่ 7.37 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 60 W และ KFB = 6.73 (กรณีที่ 5) (ก) สำหรับพิจารณา 

   เสถียรภาพของระบบ (ข) สำหรับพิจารณาแอมพลิจูดของ Vb  

   จากผลการวิเคราะห์ระนาบเฟสในรูปที่ 7.37 จะเห็นได้ว่า การเพิ่มขึ้นของค่า KFB ที่
มากเกินไปซึ่งมีค่าเท่ากับ 6.73 จะไม่เป็นผลดีต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบ 

ระบบไฟฟ้าที่ศึกษา เนื่องจากจะทำให้การโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์บนระนาบ Isd และ Xid เมื่อ 

PCPL เท่ากับ 60 W ที่แสดงในรูปที่ 7.37 (ก) ออกห่างจากจุดปฏิบัติงานของระบบเมื่อเวลาผ่านไป  

ซึ่งหมายถึง ระบบที่มีเสถียรภาพภายหลังจากการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยค่า KFB ที่น้อยและ

เพียงพอ (KFB = 0.1 ซึ่งดูได้จากรูปที่ 7.34) จะกลับมาขาดเสถียรภาพอีกครั้ง หากค่า KFB มีค่ามาก

เกินความจำเป็น อีกทั้งยังทำให้แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb จะมีค่าเกิน 111.1 V ถึง 124.4 V  

ไม่เป็นไปตามที่มาตรฐานระบุไว้ ซึ่งสังเกตได้จากการโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์บนระนาบ Ic และ 
Vb ในรูปที่ 7.37 (ข) 
  จากผลการวิเคราะห์เสถียรภาพด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจง การวิเคราะห์ตัวประกอบ 

การมีส่วนร่วม และการวิเคราะห์ระนาบเฟสที่ได้นำเสนอข้างต้นสามารถสรุปได้ว่า การเพิ่มของค่า KFB 
ที่มากเกินไปจะส่งผลเสียมากกว่าผลดีต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้า

กำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา ดังนั้นการเพิ่มค่า KFB ตามโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวที่เพิ่มขึ้นควรพิจารณา

เลือกใช้ค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ ณ จุดปฏิบัติงานนั้น ๆ 
(Suyapan, A., Areerak, K., Bozhko, S., Yeoh, S.S., and Areerak, K., 2021) ซึ่งจะสอดคล้องกับ
ข้อสรุปที่ได้จากการวิเคราะห์เสถียรภาพของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงในบทที่ 5 
นอกจากนี้ผลการวิเคราะห์ที่ได้จากทั้ง 3 วิธีการดังกล่าวถือได้ว่า เป็นข้อมูลทางเสถียรภาพที่มี
ประโยชน์อย่างยิ่งต่อการต่อยอดและพัฒนาการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยเทคนิคลูปยกเลิกไปสู่
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การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิม (conventional design method) เนื่องจาก

การบรรเทาการขาดเสถียรภาพเพียงอย่างเดียวไม่สามารถปรับเปลี่ยนค่า KFB ได้อย่างอัตโนมัติเมื่อ 
โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเพิ่มอย่างทันทีทันใด ซึ่งจะส่งผลให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินที่ศึกษาไม่สามารถทำงานได้อย่างมีเสถียรภาพตลอดช่วงการทำงานจนถึงระดับกำลังไฟฟ้าที่
ค่าพิกัด โดยการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวดังกล่าวจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อลำดับถัดไป สำหรับ
การตรวจสอบความถูกต้องของผลการวิเคราะห์ทั้งหมดในหัวข้อที่ 7.4.2 ด้วยการจำลองสถานการณ์
และการทดสอบจากชุดทดสอบจริง จะได้รับการนำเสนอไว้ในหัวข้อที่ 7.5.1 และ 7.5.2 
 7.4.3 การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมของชุดทดสอบ 
   การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมสำหรับชุดทดสอบจะ
ดำเนินการตามขั้นตอนและบล็อกไดอะแกรมการออกแบบสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วย
วิธีการแบบดั้งเดิมของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงในรูปที่ 5.18 ของบทที่ 5 ซึ่งอาศัย
การหาสมการโพลิโนเมียลหรือสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวที่ เทียบเท่าหรือใกล้เคียงกับ 
เส้นอเสถียรภาพที่ได้มาจากการวิเคราะห์เสถียรภาพ ภายใตท้ฤษฎีบทค่าเจาะจง โดยผลการหาสมการ
โพลิโนเมียลสำหรับชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.38  

 

รูปที่ 7.38 สมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวที่ได้จากวิธีการแบบด้ังเดิมของชุดทดสอบ 

   จากรูปที่ 7.38 เส้นประสีดำคือ เส้นอเสถียรภาพ ซึ่งได้มาจากผลการวิเคราะห์

เสถียรภาพด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจงเมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) มีค่าตั้งแต่ 60 W (จุดปฏิบัติงาน
ที่ทำให้ระบบขาดเสถียรภาพ ) ถึง 100 W (ค่าพิกัดกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว )  

โดยจุด      ถึง      ที่ปรากฏบนเส้นอเสถียรภาพคือ ค่า KFB ที่ได้จากผลการวิเคราะห์เสถียรภาพใน
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หัวข้อที่ 7.4.2 ที่ผ่านมา ในส่วนของเส้นกราฟสีแดงและสีน้ำเงินคือ เส้นกราฟของสมการโพลิโนเมียล
อันดับหนึ่ง (first-order) และเส้นกราฟของสมการโพลิโนเมียลอันดับสอง (second-order) ตามลำดับ 
โดยเส้นกราฟสีน้ำเงินซึ่งได้มาจากสมการโพลิโนเมียลอันดับสองจะเทียบเท่าหรือใกล้เคียงกับ 
เส้นอเสถียรภาพมากกว่าเส้นกราฟสีแดงที่ได้มาจากสมการโพลิโนเมียลอันดับหนึ่ง ดังนั้นสมการสร้าง
เสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบจึงเป็นสมการโพลิโนเมียลอันดับสองที่แสดงได้ดังสมการที่ (7-24) 
จากสมการที่ (7-24) จะพบว่า เมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีการเปลี่ยนแปลงจะทำให้ค่าอัตราขยาย 

KFB ที่น้อยและเพียงพอมีค่าแปรเปลี่ยนไปด้วยเช่นกัน เพื่อแก้ปัญหาการกลับมาขาดเสถียรภาพของ

ระบบอีกครั้ง อันเนื่องมาจากการเพิ่มขึ้นของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว ในขณะที่ค่า KFB มีค่าคงทุก ๆ 
เงื่อนไขการทำงานของระบบ 

 5 21.25 10 0.00425 0.11−= −  + −
CPLFB CPLK P P          (7-24) 

เมื่อ 
2

b

CPL o b

L

V
P I V

R
= −  

   เพื่อเป็นการยืนยันในทางทฤษฎีว่าค่า KFB ที่คำนวณได้จากสมการสร้างเสถียรภาพ
เชิงปรับตัวในสมการที่ (7-24) สามารถทำให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษามี  
ขีดความสามารถในการจ่ายระดับกำลังไฟฟ้าได้จนถึงค่าพิกัด โดยไม่ประสบปัญหาการขาดเสถียรภาพ
อันเนื่องมาจากผลของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว งานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้นำเสนอการวิเคราะห์
เสถียรภาพของชุดทดสอบด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจง การวิเคราะห์ตัวประกอบการมีส่วนร่วม และ 
การวิเคราะห์ระนาบเฟส โดยผลการวิเคราะห์ดังกล่าวสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.31 ตารางที่ 7.4 ถึง
ตารางที่ 7.7 และรูปที่ 7.34 ถึงรูปที่ 7.36 ตามลำดับ ซึ่งจะสังเกตได้ว่าเป็นผลการวิเคราะห์เดียวกัน

กับผลการวิเคราะห์ที่ได้นำเสนอไว้ในหัวข้อที่ 7.4.2 ทั้งนี้เป็นเพราะค่า KFB ที่คำนวณได้จากสมการที่ 

(7-24) ณ โหลดกำลังไฟฟ้าต่าง ๆ ซึ่งแสดงในตารางที่ 7.9 มีค่าเท่ากับค่า KFB ที่แสดงในตารางที่ 7.3 
ในกรณีที่ 2 ถึงกรณีที่ 4 
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ตารางที่ 7.9 ค่า PCPL และ KFB สำหรับการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมของชุดทดสอบ 

กรณทีี ่ PCPL KFB 

1 60 W (จุดขาดเสถียรภาพ) 0.1 

2 80 W 0.15 

3 100 W (พิกัดของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว) 0.19 

  จากรูปที่ 7.31 และรูปที่ 7.34 ถึงรูปที่ 7.36 ได้แสดงให้เห็นอย่างชัดเจนว่า ค่า KFB 
ที่สามารถแปรเปลี่ยนค่าได้ตามระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวโดยอาศัยการคำนวณผ่าน
สมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวในสมการที่ (7-24) สามารถทำให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินมีขีดความสามารถในการจ่ายระดับกำลังไฟฟ้าที่สูงขึ้นจนถึงค่าพิกัดของระบบได้ อีกทั้งยัง 
ทำให้แอมพลิจูดของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงมีค่าอยู่ในช่วง 111.1 V ถึง 124.4 V ตามกรอบ
มาตรฐาน MIL-STD-704F แต่อย่างไรก็ตาม การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมยัง
ประสบปัญหาช่วงเวลาเข้าที่ของผลตอบสนองแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงไม่อยู่ภายใต้กรอบมาตรฐาน
ที่กำหนด นั่นคือ 0.04 วินาที ดังนั้นงานวิทยานิพนธ์จึงได้นำเสนอแนวทางการแก้ปัญหาด้วย 
การออกแบบสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวผ่านอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับที่สามารถ
นำมาตรฐาน MIL-STD-704F มาพิจารณาร่วมด้วยในระหว่างการออกเเบบได้ อีกทั้งยังช่วยลดความ
ซับซ้อนของสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวที่จากเดิมอยู่ในรูปของสมการโพลิโนเมียลอันดับสอง 
(วิธีการแบบดั้งเดิม) จะเปลี่ยนไปอยู่ในรูปของสมการโพลิโนเมียลอันดับหนึ่ง ซึ่งง่ายต่อการสร้างจริง
โดยอาศัยเพียงแค่วงจรแอนะล็อกเท่านั้น ซึ่งจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.4.4 สำหรับการยืนยัน
ผลการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาด้วย  
วิธีการแบบด้ังเดิมในทางปฏิบัติจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.5.3 ต่อไป 
 7.4.4 การสร้าง เสถียรภาพ เชิ งปรับตั วด้ วยอัลกอริทึ มการค้นหาแบบตาบู  
   เชิงปรับตัวของชุดทดสอบ 
  การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวของ 
ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาจะดำเนินการตามขั้นตอนในการออกแบบสมการ
สร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงทั้ง 2 ขั้นตอนที่ได้อธิบาย
ไว้อย่างละเอียดในหัวข้อที่ 6.2.2 ของบทที่ 6 ซึ่งจะแตกต่างกันเพียง 5 ส่วนดังนี้ ส่วนที่ 1 การปรับตั้ง 
จุดปฏิบัติงานของระบบที่แสดงในกรอบเส้นปะสีน้ำเงินของรูปที่ 7.39 และตารางที่ 7.10 ส่วนที่ 2 

แบบจำลองที่ไม่เป็นเชิงเส้นที่ใช้ในการคำนวณหาผลตอบสนอง Vb ที่แสดงในกรอบเส้นปะสีแดงของ
รูปที่ 7.39 และสมการที่ (7-22) ส่วนที่ 3 ฟังก์ชันเงื่อนไขอสมการที่กำหนดจากกรอบมาตรฐาน  
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MIL-STD-704F ของชุดทดสอบที่แสดงดังสมการที่ (7-25) ส่วนที่ 4 พารามิเตอร์ของอัลกอริทึมการค้นหา
แบบตาบูเชิงปรับตัวที่แสดงในตารางที่ 7.11 และส่วนที่ 5 ขอบเขตการค้นหาที่แสดงในตารางที่ 7.12 

 

รูปที่ 7.39 บลอ็กไดอะแกรมการออกแบบสมการสร้างเสถยีรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหา 
  แบบตาบูเชิงปรับ 

ตารางที่ 7.10 จุดปฏิบัติงานของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา 

จุดปฏิบัติงานที ่ ระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตวั 

1 เปลี่ยนจาก 40 W เป็น 60 W (จุดขาดเสถียรภาพ) 

2 เปลี่ยนจาก 60 W เป็น 80 W 

3 เปลี่ยนจาก 80 W เป็น 100 W (พิกัดของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว) 
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       (7-25) 

เมื่อ Vb,t (max) คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงสูงสุดในสภาวะชั่วครู่ 

 Vb,t (min) คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงต่ำสุดในสภาวะช่ัวครู่ 
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 Ts คือ ช่วงเวลาเข้าที ่

 Vb,ss (max) คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงสูงสุดในสภาวะอยู่ตัว 

 Vb,ss (min) คือ ขนาดแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงต่ำสุดในสภาวะอยู่ตัว 
 ΔVb,ss คือ ขนาดแรงดันกระเพื่อม 

ตารางที่ 7.11 พารามิเตอร์ของอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวสำหรับชุดทดสอบ 

พารามิเตอร ์ ค่า รายละเอียด 

Initial number neighbor 20 จำนวนคำตอบเริ่มต้น 

Number neighbor 30 จำนวนคำตอบรอบข้าง 

Radius 30 (%) ค่ารัศมีการค้นหาคิดเป็นเปอร์เซ็นต์ของขอบเขต 

DF 1.3 ค่าอัตราปรับลดรัศมี 

Round 50 จำนวนรอบการค้นหา 

  ตารางที่ 7.11 ได้แสดงพารามิเตอร์ของอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวที่

เหมาะสมเพื่อทำให้การค้นหาค่าสัมประสิทธิ์ของสมการโพลิโนเมียลอันดับหนึ่ง (a0 และ a1) หรือ
สมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวมีประสิทธิภาพมากยิ่งขึ้น ซึ่งจะประกอบไปด้วย จำนวนคำตอบเริ่มต้น 
จำนวนคำตอบรอบข้าง ค่ารัศมีการค้นหา ค่าอัตราปรับลดรัศมี  และจำนวนรอบการค้นหา  
โดยค่าพารามิเตอร์ทั้ง 5 นั้นจะได้มาจากการทดสอบพารามิเตอร์ที่ได้นำเสนอไว้ในภาคผนวก ง.  

ในตารางที่ ง.6 ถึงตารางที่ ง.10 โดยจะอาศัยเกณฑ์การพิจารณาจากค่า W เฉลี่ยที่น้อยที่สุด 

ตารางที่ 7.12 ขอบเขตการค้นหาค่าสัมประสิทธิข์องสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวสำหรับชุดทดสอบ 

ค่าสัมประสิทธิ ์
ขอบเขตการคน้หา 

ขอบเขตล่าง ขอบเขตบน 

a1 -0.207 0.207 

a0 -0.2997 0.2997 

  ตารางที่ 7.12 ได้แสดงขอบเขตการค้นหาของอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว
ซึ่งเป็นอีกองค์ประกอบหนึ่งที่ส่งผลต่อประสิทธิภาพการค้นหาอย่างมีนัยสำคัญ โดยการกำหนด

ขอบเขตการค้นหาค่าสัมประสิทธิ์ a0 และ a1 ของสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวจะพิจารณาให้มี
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ค่าเป็น 9 เท่าของค่าสัมประสิทธิ์ของสมการโพลิโนเมียลอันดับหนึ่งที่แสดงในรูปที่ 7.38 ของหัวข้อที่ 
7.4.3 ซึ่งสามารถแสดงอีกครั้งได้ดังสมการที่ (7-25) โดยขอบเขตล่างจะมีเครื่องหมายเป็นลบและ
ขอบเขตบนจะมีเครื่องหมายบวก ทั้งนี้เป็นเพราะการกำหนดขอบเขตการค้นหาที่แคบเกินไป อาทิเช่น 

2 เท่าหรือ 3 เท่าของค่าสัมประสิทธิ์ของสมการที่ (7-25) จะทำให้ค่าสัมประสิทธิ์ a0 และ a1 ที่ได้จาก
กระบวนการค้นหามีค่าใกล้เคียงกับขอบเขตบนหรือขอบเขตล่าง ซึ่งถือได้ว่าคำตอบที่ได้ยังไม่
เหมาะสม ดังนั้นจะต้องดำเนินการปรับเปลี่ยนขอบเขตของคำตอบ พร้อมทั้งทำการค้นหาใหม่จนกว่า
จะได้ค่าคำตอบที่เหมาะสม อย่างไรก็ตาม หากพารามิเตอร์ของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินมี 
การปรับเปลี่ยนหรือระบบไฟฟ้ากำลังที่ศึกษาเปลี่ยนไป ยกตัวอย่างเช่น ระบบรางไฟฟ้า (railway 
system) และระบบโครงข่ายกําลังไฟฟ้ากระแสตรงขนาดเล็ก (DC micro-grid system) เป็นต้น 
จำเป็นจะต้องมีการเปลี่ยนแปลงขอบเขตการค้นหาด้วยเช่นกัน ซึ่งจะต้องพิจารณาเป็นกรณี ๆ ไป 

 0.023 0.0333= −FB CPLK P            (7-25) 

เมื่อ 
2

b

CPL o b

L

V
P I V

R
= −  

  เมื่อทราบถึงองค์ประกอบที่จำเป็นทั้งหมดสำหรับการออกแบบสมการสร้าง
เสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบแล้วทั้ง กระบวนการออกแบบ ค่าพารามิเตอร์ของอัลกอริทึม
การค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวที่เหมาะสม และขอบเขตการค้นหา ในลำดับถัดไปจะเป็นการนำเสนอ
ผลการออกแบบสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว  
โดยผลการออกแบบดังกล่าวสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.40 และตารางที่ 7.13 
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รูปที่ 7.40 การลู่เข้าหาคำตอบ W ทั้ง 5 ครัง้สำหรับชุดทดสอบ 

ตารางที่ 7.13 ค่าสัมประสิทธิท์ี่เหมาะสมที่สุดของสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวสำหรับชุดทดสอบ 

ครั้งที ่
ค่าที่ออกแบบ 

ค่า W สมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัว 
a1 a0 

1 0.0197 0.1239 0.70764 KFB= 0.0197PCPL+0.1239 
2 0.018705 0.2281 0.70763 KFB= 0.018705PCPL+0.2281 
3 0.018705 0.2281 0.70763 KFB= 0.018705PCPL+0.2281 
4 0.018 0.2436 0.70788 KFB= 0.018PCPL+0.2436 
5 0.0175 0.2448 0.70769 KFB= 0.0175PCPL+0.2448 

  รูปที่ 7.40 แสดงผลการลู่เข้าของค่า W ทั้งหมด 5 ครั้ง เพื่อนำมาใช้ในการเลือกค่า 
a0 และ a1 ที่เหมาะสมที่สุด ผ่านเง่ือนไขค่า W ที่น้อยที่สุด โดยจะเห็นได้ว่า ค่า W ทั้ง 5 ครั้งมีแนวโน้ม

ที่ลดลง ในขณะที่จำนวนรอบการค้นหา (round) เพิ่มขึ้น ซึ่งเป็นการบ่งชี้ให้เห็นอย่างชัดเจนว่า 

อัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว สามารถค้นหาค่าสัมประสิทธิ์ a0 และ a1 ของสมการสร้าง

เสถียรภาพเชิงปรับตัวที่ทำให้ผลการตอบสนองของ Vb มีสมรรถนะที่ดีขึ้นได้และเป็นไปตามมาตรฐาน 
MIL-STD-704F ควบคู่ไปกับการมีเสถียรภาพทุก ๆ จุดปฏิบัติงานตามที่กำหนดไว้ในตารางที่ 7.10 
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โดยค่าฟังก์ชันวัตถุประสงค ์W ที่มีค่าน้อยที่สุดจะมีค่าเท่ากับ 0.70763 ซึ่งจะปรากฏอยู่ในผลการลู่เข้า

หาคำตอบ W ในครั้งที่ 2 (เส้นกราฟสีน้ำเงิน) และครั้งที่ 3 (เส้นกราฟสีแดง) หรือดูได้จากผลการ
ออกแบบค่าสัมประสิทธิ์ที่เหมาะสมที่สุดของสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวในตารางที่ 7.13 

ดังนั้นในงานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้พิจารณาเลือกใช้ค่า a0 และ a1 เท่ากับ 0.2281 และ 0.018705  
ในการสร้างสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา  

   นอกจากนี้จะเห็นอีกว่า ค่าสัมประสิทธิ์ a0 และ a1 ที่ได้จากการออกแบบทั้ง 5 ครั้ง
ในตารางที่ 7.13 มีค่าที่ใกล้เคียงกันหรือเป็นชุดข้อมูลที่เกาะกลุ่มกัน ดังนั้นจึงเป็นการรับประกันได้ว่า 

ค่าสัมประสิทธิ์ a0 และ a1 ที่เลือกใช้เป็นค่าที่เหมาะสมที่สุดกับการสร้างสมการสร้างเสถียรภาพ 
เชิงปรับตัวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา โดยสมการสร้างเสถียรภาพ  
เชิงปรับตัวและเส้นกราฟของสมการดังกล่าวสามารถดูได้จากคอลัมน์สุดท้ายของตารางที่ 7.13 และ
รูปที่ 7.41 ตามลำดับ 

 

รูปที่ 7.41 เส้นกราฟสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบที่เหมาะสมที่สดุ 

   จากรูปที่ 7.41 แสดงให้เห็นว่า อัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวสามารถ 
ลดความซับซ้อนของสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวได้เป็นอย่างดี เนื่องจากสามารถลดอันดับของ
สมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวที่อยู่ในรูปสมการโพลิโนเมียลอันดับสอง (แสดงด้วยเส้นกราฟ 
สีแดง) ซึ่งได้จากวิธีการแบบดั้งเดิม มาเป็นสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวที่อยู่ในรูปของสมการ 
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โพลิโนเมียลอันดับหนึ่ง (แสดงด้วยเส้นกราฟสีดำ) ซึ่งง่ายต่อการสร้างจริงในทางปฏิบัติโดยอาศัยเพียง
แค่วงจรแอนะล็อกเท่านั้น 
  เพื่อเป็นการยืนยันประสิทธิภาพและความน่าเชื่อถือของผลการออกแบบสมการ
สร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวข้างต้น ในลำดับต่อมางานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้นำเสนอการวิเคราะห์
เสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วย
อัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว ภายใต้ทฤษฎีบทค่าเจาะจง การวิเคราะห์ตัวประกอบ 
การมีส่วนร่วม และการวิเคราะห์ระนาบเฟส 
   การวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจง  
  การวิเคราะห์เสถียรภาพเพื่อเพิ่มความน่าเชื่อถือของผลการออกแบบสมการสร้าง
เสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว ภายใต้ทฤษฎีบทค่าเจาะจงจะ
อาศัยการพิจารณาวิถีการเคลื่อนที่และตำแหน่งของค่าเจาะจงทั้งหมดของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลัง

บนเครื่องบินจำนวน 9 ค่า ( 1 9 − ) ที่แสดงในรูปที่ 7.42 ในขณะที่ค่าอัตราขยายป้อนกลับ (KFB) มี 

การปรับเปลี่ยนให้สอดคล้องกับระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) ตามที่แสดงใน
ตารางที่ 7.14 ซึ่งจะสังเกตได้จากรูปที่ 7.42 ว่า ค่าเจาะจงเด่นของระบบคือ 6 และ 7  ซึ่งจะ

แตกต่างกับค่าเจาะจงเด่นของชุดทดสอบในกรณีที่มีการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยค่า KFB ที่น้อย
และเพียงพอและในกรณีที่มีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมที่ค่าเจาะจงเด่นของ
ระบบคือ 1 และ 2  ดังแสดงได้ในรูปที่ 7.30 ของหัวข้อที่ 7 .4.2 โดยภาพขยายของค่าเจาะจงเด่น 

6 และ 7 สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.43 
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รูปที่ 7.42 ค่าเจาะจงทั้งหมดของชุดทดสอบเมื่อมีการสรา้งเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึม 
   การค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว 

ตารางที่ 7.14 ค่า PCPL และ KFB สำหรับการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหา 
  แบบตาบูเชิงปรับตัวของชุดทดสอบ 

กรณทีี ่ PCPL KFB 

1 60 W (จุดขาดเสถียรภาพ) 1.3504 

2 80 W 1.7245 

3 100 W (พิกัดของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว) 2.0986 
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รูปที่ 7.43 ค่าเจาะจงเด่นของชุดทดสอบเมื่อมีการสร้างเสถยีรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึม 
  การค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว 

  จากรูปที่  7.43 จะเห็นได้ว่า ค่าเจาะจงเด่นของระบบในกรณีที่  KFB มีค่าแปร
เปลี่ยนไปตามระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวจนกระทั่งมีค่าเท่ากับ 2.0986 ที่ค่าพิกัดของ

โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว นั่นก็คือ PCPL,rated = 100 W จะมีส่วนจริงน้อยกว่าศูนย์ทุกค่า ซึ่งสอดคล้องกับ
เงื่อนไขการมีเสถียรภาพที่ถูกนำมาประยุกต์ใช้ในกระบวนการออกแบบสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัว
หรือกล่าวได้ว่า กลไกการตรวจสอบเสถียรภาพขณะทำการออกแบบสามารถทำงานได้อย่างถูกต้อง
แม่นยำตามการโปรแกรมคำสั่ง 
  การวิเคราะห์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบ 
   การวิเคราะห์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมของชุดทดสอบที่มีการสร้างเสถียรภาพ 
เชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวเพื่อวิเคราะห์หาค่าตัวแปรสถานะที่มีความ
เกี่ยวข้องกับค่าเจาะจงเด่น 6 และ 7 หรือมีนัยสำคัญกับเสถียรภาพของระบบสำหรับนำไปใช้ใน
กระบวนการวิเคราะห์ระนาบเฟส จะดำเนินการพิจารณาด้วยกันทั้งหมด 3 กรณี ตามตารางที่ 7.14  
ซึ่งจะสอดคล้องกับผลการวิเคราะห์เสถียรภาพด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจงที่ได้นำเสนอในรูปที่ 7.43 โดย
เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมสำหรับกรณีที่ 1 ถึงกรณีที่ 3 สามารถแสดงได้ดังตารางที่ 7.15 ถึง 
7.17 
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ตารางที่ 7.15 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมเมื่อมีการสร้างเสถียรภาพที่ KFB = 1.3504 (กรณีที่ 1) 

 Eig. I … Eig. VI Eig. VII … Eig. IX 

Isd 0.0138 … 0.3786 0.3786 … 1.6× 10−29 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Vdc 0.0805 … 0.7552 0.7552 … 2.5× 10−31 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Xv 6× 10−4 … 0.7538 0.7538 … 4.5× 10−31 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Vstab 0.0576 … 0.0262 0.0262 … 3.1× 10−30 

 Mode I  … 

Mode IV 
(Dominant mode) 

… Mode V 

ตารางที่ 7.16 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมเมื่อมีการสร้างเสถียรภาพที่ KFB = 1.7245 (กรณีที่ 2) 

 Eig. I … Eig. VI Eig. VII … Eig. IX 

Isd 0.0264 … 0.585 0.585 … 4.1× 10−30 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Vdc 0.0856 … 0.9179 0.9179 … 3.9× 10−31 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Xv 0.0012 … 0.8318 0.8318 … 1.1× 10−31 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Vstab 0.1106 … 0.0454 0.0454 … 9.4× 10−31 

 Mode I  … 

Mode IV 
(Dominant mode) 

… Mode V 
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ตารางที่ 7.17 เมตริกซ์ตัวประกอบการมีส่วนร่วมเมื่อมีการสร้างเสถียรภาพที่ KFB = 2.0986 (กรณีที่ 3) 

 Eig. I … Eig. VI Eig. VII … Eig. IX 

Isd 0.048 … 0.8946 0.8946 … 9.1× 10−30 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Vdc 0.1461 … 1.1661 1.1661 … 1× 10−31 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Xv 0.0022 … 0.9419 0.9419 … 4.5× 10−31 

⁝ ⁝  ⁝ ⁝  ⁝ 

Vstab 0.2046 … 0.0804 0.0804 … 2.4× 10−30 

 Mode I  … 

Mode IV 
(Dominant mode) 

… Mode V 

  จากตารางที่ 7.15 ถึง 7.17 จะพบว่า ตัวแปรสถานะ Vdc และ Xv ซึ่งมีนัยสำคัญมาก
ที่สุดในโหมดเด่นจะมีความเกี่ยวข้องกับค่าเจาะจงเด่นของระบบ ซึ่งจะแตกต่างจากผลการวิเคราะห์

ตัวประกอบการมีส่วนร่วมในกรณีที่ระบบมีการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยค่า KFB ที่น้อยและ

เพียงพอในหัวข้อที่ 7.4.2 และมีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวในหัวข้อที่ 7.4.3 ที่ตัวแปรสถานะ Ic 
และ Vb จะมีความเกี่ยวข้องโดยตรงกับค่าเจาะจงเด่นของระบบ ทั้งนี้เนื่องจากค่าเจาะจงเด่นของ
ระบบได้เปลี่ยนจาก 1 และ 2 ไปเป็น 6 และ 7  ดังแสดงได้ในรูปที่ 7.42 
  การวิเคราะห์เสถียรภาพของชุดทดสอบด้วยการวิเคราะห์ระนาบเฟส 
   การวิเคราะห์เสถียรภาพด้วยการวิเคราะห์ระนาบเฟสเพื่อเพิ่มความน่าเชื่อถือของ
ผลการออกแบบสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวจะ

อาศัยการพิจารณาการโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์บนปริภูมิสถานะของตัวแปรสถานะ Vdc และ 

Xv ซึ่งได้มาจากการวิเคราะห์ตัวประกอบการมีส่วนร่วม เมื่อค่าอัตราขยายป้อนกลับ (KFB) และ 

ระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) เป็นไปตามตารางที่ 7.14 ทั้ง 3 กรณี โดยการโคจร
ของคำตอบสมการอนุพันธ์สำหรับกรณีที่ 1 กรณีที่ 2 และกรณีที่ 3 สามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7 .44  
รูปที่ 7.45 และรูปที่ 7.46 ตามลำดับ 
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รูปที่ 7.44 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 60 W และ KFB = 1.3504 (กรณีที่ 1) (ก) สำหรับพิจารณา 

  เสถียรภาพของระบบ (ข) สำหรับพิจารณาแอมพลิจูดของ Vb (ค) สำหรบัพิจารณา Ts 
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รูปที่ 7.45 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 80 W และ KFB = 1.7245 (กรณีที่ 2) (ก) สำหรับพิจารณา 

  เสถียรภาพของระบบ (ข) สำหรับพิจารณาแอมพลิจูดของ Vb (ค) สำหรบัพิจารณา Ts 
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รูปที่ 7.46 การวิเคราะห์ระนาบเฟสเมื่อ PCPL = 100 W และ KFB = 2.0986 (กรณีที่ 3) (ก) สำหรับพิจารณา 

  เสถียรภาพของระบบ (ข) สำหรับพิจารณาแอมพลิจูดของ Vb (ค) สำหรบัพิจารณา Ts 

   จากรูปที่ 7.44 (ก) ถึง 7.46 (ก) แสดงให้เห็นว่า การโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์ 
จะเคลื่อนที่จากจุดเริ่มต้นและลู่เข้าสู่จุดสมดุลหรือจุดปฏิบัติงานของระบบเมื่อเวลาผ่านไป (ดูได้จาก
เส้นประสีแดง) หรือกล่าวอีกนัยหนึ่งคือ ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาสามารถ
ทำงานได้อย่างมีเสถียรภาพทุก ๆ เงื่อนไขการทำงาน และเมื่อตรวจสอบลักษณะเฉพาะของแรงดันบัส

ไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) ในส่วนของขนาดแรงดันไฟฟ้าและช่วงเวลาเข้าที่ผ่านการโคจรของคำตอบ
สมการอนุพันธ์ในรูปที่ 7.44 (ข) ถึง 7.46 (ข) และรูปที่ 7.44 (ค) ถึง 7.46 (ค) ตามลำดับ จะพบว่า  

แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb ในสภาวะอยู่ตัวจะมีค่าอยู่ในช่วง 111.1 V ถึง 124.4 V ตามกรอบ
มาตรฐาน MIL-STD-704F และช่วงเวลาเข้าที่ (คำนวณได้จากการโคจรของคำตอบสมการอนุพันธ์ใน
สภาวะชั่วครู่ที่แสดงในเส้นสีน้ำเงิน) จะมีค่าไม่เกิน 0.04 วินาที ตามที่มาตรฐานกำหนดไว้ ดังนั้นจึงถือได้ว่า 
กลไกการตรวจสอบคุณลักษณะของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงและการประเมินสมรรถนะการควบคุม
ภายในอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวสามารถทำงานได้เป็นอย่างดี โดยสามารถปรับปรุง

ช่วงเวลาเข้าที่ของผลการตอบสนอง Vb ที่ได้จากวิธีการแบบดั้งเดิมให้เป็นไปตามกรอบมาตรฐาน  
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MIL-STD-704F ได้ ดังนั้นจึงถือได้ว่า การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบ
ตาบูเชิงปรับตัวที่ได้นำเสนอในงานวิจัยวิทยานิพนธ์เป็นวิธีการที่มีประสิทธิภาพสามารถทำให้ชุดทดสอบ
ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษามีเสถียรภาพทุก ๆ จุดปฏิบัติงานจนถึงระดับกำลังไฟฟ้า 

ที่ค่าพิกัด อีกทั้งยังทำให้ผลการตอบสนองของแรงดัน Vb มีสมรรถนะที่ดียิ่งขึ้นและมีคุณลักษณะ
เป็นไปตามมาตรฐาน MIL-STD-704F สำหรับการยืนยันผลการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของ 
ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว 
ในทางปฏิบัติจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.5 ต่อไป 

7.5 ผลการทดสอบเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่
ศึกษาวิจัย 

 การทดสอบเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบิน เพื่อยืนยันผลการ
วิเคราะห์และออกแบบทั้งหมด รวมทั้งแสดงให้เห็นถึงประสิทธิภาพ ความน่าเชื่อถือ และข้อดีของ  
การประยุกต์ใช้อัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวในการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวให้กับระบบ
ไฟฟ้ากำลังที่ศึกษาวิจัย จะดำเนินการทดสอบด้วยกันทั้งหมด 4 กรณีคือ กรณีแรกเป็นการทดสอบ
สภาวะขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบ กรณีที่สองเป็นการทดสอบการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วย
เทคนิคลูปยกเลิก กรณีที่สามเป็นการทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิม 
และกรณีสุดท้ายเป็นการทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบู 
เชิงปรับตัว ซึ่งจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.5.1 7.5.2 7.5.3 และ 7.5.4 ตามลำดับ 
 7.5.1 การทดสอบสภาวะขาดเสถียรภาพ 
  การวิเคราะห์เสถียรภาพบนระนาบเอสด้วยทฤษฎีบทค่าเจาะจงและการวิเคราะห์

เสถียรภาพบนปริภูมิสถานะของตัวแปรสถานะ Ic และ Vb ด้วยการวิเคราะห์ระนาบเฟสผ่านแบบจำลอง
ทางคณิตศาสตร์ของชุดทดสอบในหัวข้อที่ 7.4 ทำให้ทราบว่าชุดทดสอบของระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินเมื่อไม่พิจารณาการบรรเทาการขาดเสถียรภาพหรือการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวจะเกิด 
การขาดเสถียรภาพเมื่อระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่ามากกว่าหรือเท่ากับ 60 W ซึ่ง

ส่งผลให้ผลตอบสนองของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) ไม่เป็นไปตามกรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F 
ดังนั้นเพื่อเป็นการยืนยันความถูกต้องของผลการวิเคราะห์ดังกล่าวงานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้อาศัย 
การจำลองสถานการณ์ด้วยชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และการทดสอบ
จากชุดทดสอบจริง ภายใต้เงื่อนไขการทำงานเดียวกันดังแสดงในรูปที่  7.47 โดยกำหนดให้  
โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีการเปลี่ยนแปลงระดับกำลังไฟฟ้าจาก 20 W ไปจนถึง 60 W โดยเพิ่มขึ้นที่ละ 
20 W 
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รูปที่ 7.47 ผลการทดสอบสภาวะขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาวิจัย 
  (ก) ผลการจำลองสถานการณ์บนคอมพิวเตอร์ (ข) ผลการทดสอบจากชุดทดสอบจริง 

  จากรูปที่ 7.47 แสดงให้เห็นว่า เมื่อระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว 
มีค่าเพิ่มขึ้นจาก 40 W ไปเป็น 60 W ที่เวลา 3.5 วินาที จะทำให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน

เครื่องบินที่ศึกษาเกิดการขาดเสถียรภาพ ซึ่งดูได้จากผลการแกว่งของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb  
ที่มีค่าเพิ่มสูงขึ้นอย่างต่อเนื่อง จนกระทั่งมีค่าเกิน 111.1 V ถึง 124.4 V ตามที่มาตรฐาน MIL-STD-704F 
กำหนดไว้ อีกทั้งยังมีแรงดันกระเพื่อมภายหลังเกิดการขาดเสถียรภาพเท่ากับ 14.2 V และ 37.53 V 
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สำหรับผลการจำลองสถานการณ์และผลจากชุดทดสอบจริง ตามลำดับ ซึ่งเกินกว่าค่าที่ มาตรฐาน
กำหนดนั่นคือ 2.7 V ยิ่งไปกว่านั้นยังทำให้ระบบสูญเสียการควบคุมอีกด้วย ทั้งนี้เนื่องจากค่าดัชนีการ
มอดู เลตมีค่ าเท่ ากับค่ าดัชนีการมอดู เลตสู งสุดที่ ได้ ตั้ งค่ าไว้สำหรับป้องกันการมอดู เลตเกิน  
(over modulation) จึงทำให้ชุดทดสอบเกิดความผิดพลาดขึ้นและไม่สามารถทำงานต่อไปได้ ดังนั้นจึง
เป็นการยืนยันได้ว่า ชุดทดสอบของระบบไฟฟ้ากำลังที่ศึกษาวิจัยจะประสบปัญหาการขาดเสถียรภาพเมื่อ

โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีค่าเท่ากับ 60 W (Punstable) หากต้องการให้ชุดทดสอบรักษาเสถียรภาพได้ ณ  
จุดปฏิบัติงานนี้และสามารถทำงานต่อไปได้จำเป็นจะต้องอาศัยการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วย
เทคนิคลูปยกเลิก ซึ่งจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.5.2 ต่อไป 
 7.5.2 การทดสอบการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ 
  การทดสอบการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยเทคนิคลูปยกเลิกของชุดทดสอบ
ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาเพื่อยืนยันผลการบรรเทาการขาดเสถียรภาพทางทฤษฎีที่ได้
นำเสนอไว้ในหัวข้อที่ 7.4.2 จะอาศัยการพิจารณาและเปรียบเทียบระหว่างผลตอบสนองที่จาก 
การจำลองสถานการณ์ผ่านชุดบล็อก SimPowerSystemTM บนโปรแกรม MATLAB และผลตอบสนองที่
ได้จากชุดทดสอบจริงภายในห้องปฏิบัติการ ภายใต้สภาวะการทำงานเดียวกัน โดยการทดสอบ
ดังกล่าวนี้จะแบ่งออกเป็น 2 กรณีคือ การทดสอบการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยค่าอัตราขยาย

ป้อนกลับ (KFB) ที่น้อยและเพียงพอและการทดสอบการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยค่าอัตราขยาย

ป้อนกลับ (KFB) ที่มากเกินไป สำหรับหลักการในการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของกรณีแรกนั้นจะ

ทำการเพิ่มโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวจาก 20 W ไปจนถึง 80 W พร้อมทั้งปรับตั้งค่า KFB ให้มีค่าคงที่
เท่ากับ 0.1 (ค่าที่น้อยและเพียงพอ) ตลอดช่วงการทำงาน ในขณะที่กรณีที่สองจะทำการกำหนดให้ 

KFB มีค่าคงที่เป็น 6.73 (ค่าที่มากเกินไป) และโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีการเปลี่ยนแปลงจาก 20 W ไป
จนถึง 60 W ซึ่งผลการทดสอบดังกล่าวสามารถแสดงได้รูปที่ 7.48 
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รูปที่ 7.48 การทดสอบการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ (ก) ผลการจำลองสถานการณ์บนคอมพิวเตอร์ 

  เมื่อ KFB = 0.1 (ข) ผลการทดสอบเมื่อ KFB = 0.1 (ค) ผลการจำลองสถานการณ์บน 

  คอมพิวเตอร์เมื่อ KFB = 6.73 (ง) ผลการทดสอบเมื่อ KFB = 6.73 
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  จากรูปที่ 7.48 (ก) และ 7.48 (ข) แสดงให้เห็นว่า เมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมี 

การเปลี่ยนแปลงจาก 40 W ไปเป็น 60 W (จุดการขาดเสถียรภาพ) ที่เวลา 3 วินาที โดยกำหนดให้ KFB 
มีค่าคงที่เท่ากับ 0.1 จะทำให้ระบบที่เคยขาดเสถียรภาพกลับมามีเสถียรภาพอีกครั้ง ซึ่งสังเกตได้จาก 

ผลการสั่นไกวของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb ที่ไม่มีการกระเพื่อมที่สูงขึ้นและมีค่าคงที่อยู่ในช่วง 
111.1 V ถึง 124.4 V ตามที่มาตรฐาน MIL-STD-704F ระบุไว้ อย่างไรก็ตาม ช่วงเวลาเข้าที่ของ
ผลตอบสนองที่ ได้จากชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และชุดทดสอบ 
ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินมีค่าเท่ากับ 0.3097 วินาที และ 0.079 วินาที ตามลำดับ ซึ่งเกิน
ช่วงเวลาเข้าที่สูงสุดตามที่มาตรฐานกำหนดไว้นั่นคือ 0.04 วินาที และเมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวได้ถูก

เพิ่มอีกครั้งให้มีค่าเท่ากับ 80 W ที่เวลา 4.5 วินาที ในขณะที่ KFB ยังคงมีค่าเท่าเดิม จะส่งผลให้
ระบบกลับมาขาดเสถียรภาพอีกครั้งหนึ ่ง อย่างไรก็ตามการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบ ณ  

จุดปฏิบัติงานนี้จะไม่ปรากฏการกระเพื่อมที่เพิ่มสูงขึ้นของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb แต่จะมี
ขนาดที่ลดลงอย่างรวดเร็ว ซึ่งมีค่าเกิน 111.1 V ถึง 124.4 V ตามที่มาตรฐาน MIL-STD-704F ระบุไว้ 
จนกระทั่งทำให้ระบบสูญเสียการควบคุมและไม่สามารถทำงานอย่างมีเสถียรภาพต่อไปได้ ทั้งนี้เป็น

เพราะค่า KFB ไม่เพียงพอต่อการชดเชยหรือกำจัดผลของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว ณ ระดับกำลังไฟฟ้า

เท่ากับ 80 W ดังนั้นหากต้องการให้ระบบรักษาเสถียรภาพ ณ จุดปฏิบัติงานนี้ได้ค่า KFB จะต้องมี 
ค่าเพิ่มเป็น 0.15 ตามผลการวิเคราะห์เสถียรภาพในรูปที่ 7.31 (ค) (ทฤษฎีบทค่าเจาะจง) และ 
รูปที่ 7.35 (การวิเคราะห์ระนาบเฟส) 

   ในขณะที่รูปที่ 7.48 (ค) และ 7.48 (ง) ได้กำหนดให้ KFB มีค่าเท่ากับ 6.73 และ
โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีการเปลี่ยนแปลงจาก 40 W ไปเป็น 60 W ที่ เวลา 3 วินาที จะพบว่า  
ระบบจะเกิดการขาดเสถียรภาพ จนกระทั่งสูญเสียการควบคุมทั้งระบบและไม่สามารถทำงานต่อไปได้

ในลักษณะเดียวกันกับกรณีที่ค่า KFB มีค่าเท่ากับ 0.1 เนื่องจากค่า KFB มีค่ามากเกินไปสำหรับ 
การบรรเทาการขาดเสถียรภาพ ณ จุดปฏิบัติงานนี ้
  จากการทดสอบการบรรเทาการขาดเสถียรภาพด้วยเทคนิคลูปยกเลิกของ 
ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาแสดงให้เห็นอย่างชัดเจนว่า ผลการวิเคราะห์ใน  
ทางทฤษฎี ผลการจำลองสถานการณ์ด้วยชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB 

และผลการทดสอบจากชุดทดสอบจริง มีความสอดคล้องและให้ข้อสรุปเดียวกันคือ การเลือกใชค้่า KFB 
ที่มากเกินความจำเป็นจะส่งผลเสียมากกว่าผลดีต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพของชุดทดสอบ 

ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษา ดังนั้นการเพิ่มค่า KFB ตามโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวที่เพิ่มขึ้นควร

พิจารณาเลือกใช้ค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอต่อการบรรเทาการขาดเสถียรภาพ ณ จุดปฏิบัติงานนั้น ๆ 
(Suyapan, A., Areerak, K., Bozhko, S., Yeoh, S.S., and Areerak, K., 2021) อย่ างไรก็ ตาม  
หากต้องการให้ระบบทำงานอย่างมีเสถียรภาพทุก ๆ จุดปฏิบัติงานจำเป็นต้องดำเนินการวิเคราะห์
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หาค่า KFB ใหม่ทุกครั้งเมื่อจุดปฏิบัติงานของระบบมีการเปลี่ยนแปลงอันเนื่องมาจากการเพิ่มขึ้นของ
โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว ซึ่งจะทำให้เกิดความยุ่งยากซับซ้อนและล่าช้าสำหรับการบรรเทาการขาด
เสถียรภาพของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินได้ ดังนั้นในหัวข้อที่ 7.5.3 จึงได้นำเสนอ 
การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมซึ่ง
อาศัยแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ร่วมกับทฤษฎีบทค่าเจาะจงในการระบุสมการสร้างเสถียรภาพ 

เชิงปรับตัวที่สามารถปรับเปลี่ยนค่า KFB ตามระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวได้ 

เเบบอัตโนมัติ นอกจากนี้จากผลการศึกษายังแสดงให้เห็นอีกว่า การออกแบบค่า KFB ที่อาศัย 

การเลือกใช้ค่าที่น้อยและเพียงพอจะทำให้ผลการตอบสนองของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb มี
ช่วงเวลาเข้าที่ไม่สอดคล้องตามกรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F ดังนั้นงานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้นำ
อัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวมาประยุกต์ใช้ในการปรับปรุงสมรรถนะการควบคุม 
แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงให้ดีขึ้น ซึ่งจะได้รับการนำเสนอในหัวข้อที่ 7.5.4 ต่อไป 
 7.5.3 การทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิม 
  การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินด้วย

วิธีการแบบดั้งเดิมที่อาศัยการเปลี่ยนแปลงค่าอัตราขยายป้อนกลับของเทคนิคลูปยกเลิก (KFB)  
ที่น้อยและเพียงต่อการกำจัดผลของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว ตามระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว 

(PCPL) ด้วยการคำนวณผ่านสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวในสมการที่ (7-24) ซึ่งได้รับการนำเสนอ
ไว้ในหัวข้อที่ 7.4.3 แสดงให้เห็นว่า การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมสามารถ
ยกเลิกหรือชดเชยผลของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวได้อย่างสมบูรณ์ ซึ่งส่งผลให้ชุดทดสอบสามารถรักษา

เสถียรภาพได้ตลอดช่วงการทำงาน แต่ไม่สามารถทำให้ผลตอบสนองแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) 
เป็นไปตามมาตรฐาน MIL-STD-704F ได้ และเพื่อเป็นการยืนยันข้อสรุปดังกล่าวงานวิจัยวิทยานิพนธ์
จึงได้ดำเนินการทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการที่นำเสนอข้างต้นผ่านการจำลอง
สถานการณ์ด้วยชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และการโปรแกรมคำสั่งบน
บอร์ด DSP รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit ที่จุดปฏิบัติงานเดียวกัน ดังแสดงได้ในรูปที่ 
7.49 โดยหลักการในการทดสอบสามารถแสดงได้ดังนี ้

   ขั้นที่ 1 ปรับตั้งค่าโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) ให้เปลี่ยนแปลงจาก 20 W ไปเป็น 

40 W ที่เวลา 1.5 วินาที โดยที่ค่า KFB มีค่าเท่ากับ 0 (กระบวนการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วย
วิธีการแบบดั้งเดิมยังไม่ทำงาน) 

  ขั้นที่ 2 ปรับตั้งค่า PCPL ให้เปลี่ยนแปลงจาก 40 W ไปเป็น 60 W (จุดปฏิบัติงานที่

ทำให้ชุดทดสอบขาดเสถียรภาพ) ที่เวลา 3 วินาที ควบคู่ไปกับการเปลี่ยนแปลงค่า KFB ที่มีความ

สอดคล้องกับค่า PCPL ดังกล่าว โดยอาศัยสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวในสมการที่ (7-24) ที่ได้รับ

การโปรแกรมลงบนบอร์ด DSP ซึ่งในที่นี้ KFB จะมีค่าเท่ากับ 0.1  
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  ขั้นที่ 3 ปรับตั้งค่า PCPL ให้เปลี่ยนแปลงจาก 60 W ไปเป็น 80 W ที่เวลา 4.5 วินาที 

พร้อมทั้งเพิ่มค่า KFB จาก 0.1 เป็น 0.15 โดยอาศัยการคำนวณผ่านสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัว
เช่นเดียวกับขั้นที่ 2 

  ขั้นที่ 4 ปรับตั้งค่า PCPL ให้เปลี่ยนแปลงจาก 80 W ไปเป็น 100 W (ค่าพิกัดของ 

ชุดทดสอบ) ที่เวลา 6 วินาที และดำเนินการปรับเปลี่ยนค่า KFB จาก 0.15 เป็น 0.19 
 



 

 

 

รูปที่ 7.49 การทดสอบการสรา้งเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบด้ังเดิม (ก) ผลการจำลองสถานการณ์ด้วยชุดบล็อก SimPowerSytemTM  
   บนโปรแกรม MATLAB (ข) ผลการทดสอบจากชุดทดสอบจริงภายในห้องปฏิบัติการ 267 
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  จากรูปที่ 7.49 จะเห็นได้ว่า เมื่อโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) มีค่าเพิ่มขึ้น ในขณะที่ 

KFB มีการปรับเปลี่ยนค่าอย่างเหมาะสมตามระดับกำลังไฟฟ้าของโหลดที่เพิ่มขึ้นเเบบอัตโนมัติ  

ภายใต้หลักการของค่า KFB ที่น้อยและเพียงพอต่อการกำจัดหรือยกเลิกผลของโหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว 
จะทำให้ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินสามารถทำงานได้อย่างมีเสถียรภาพในระดับ
กำลังไฟฟ้าที่สูง ๆ จนถึงค่าพิกัดกำลังไฟฟ้าที่ตั้งไว้ โดยดูได้จากการสั ่นไกวของแรงดันบัสไฟฟ้า

กระแสตรง (Vb) ที่ค่อย ๆ มีการกระเพื่อมที่น้อยลงจนกระทั่งมีค่าคงที่อยู่ในช่วง 111.1 V ถึง 124.4 V 
ตามกรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F นอกจากนี้ยังแสดงให้เห็นอีกว่า ผลการวิเคราะห์ในทางทฤษฎี 
ผลการจำลองสถานการณ์ ด้วยชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และ 
ผลการทดสอบจากชุดทดสอบที่ได้รับการสร้างขึ้นมีความสอดคล้องกันอย่างเห็นได้ชัด อย่างไรก็ตาม 

เมื่อพิจารณาสมรรถนะการควบคุมแรงดันไฟฟ้าผ่านพื้นที่ขยาย จะพบว่า ทั้งผลตอบสนอง Vb ที่ได้จาก
ชุดบล็อก SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และชุดทดสอบจริงภายในห้องปฏิบัติการมี
ช่วงเวลาเข้าที่มากกว่า 0.04 วินาที ซึ่งไม่เป็นไปตามกรอบมาตรฐานที่กำหนด ดังนั้นในหัวข้อที่ 7.5.4 
จะแสดงผลการทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยการนำอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิง
ปรับตัวมาประยุกต์ใช้เพื่อแก้ปัญหาดังกล่าว 
 7.5.4 การทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบ 
   ตาบูเชิงปรับตัว 
  การทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบน
เครื่องบินด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวเพื่อยืนยันประสิทธิภาพและความน่าเชื่อถือ
ของผลการออกแบบที่ได้นำเสนอในหัวข้อที่ 7.4.4 จะประกอบไปด้วย 3 ส่วนด้วยกัน ส่วนแรกเป็น
การทดสอบการรักษาเสถียรภาพของชุดทดสอบตลอดช่วงการทำงาน ถึงแม้ว่าระดับกำลังไฟฟ้าของ

โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัว (PCPL) จะเพิ่มขึ้นก็ตาม  ส่วนที่สองเป็นการทดสอบคุณลักษณะของ 

แรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง (Vb) ภายใต้กรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F และส่วนสุดท้ายเป็น 

การทดสอบสมรรถนะการควบคุมแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรง Vb โดยการทดสอบทั้ง 3 ส่วนจะอาศัย
การจำลองสถานการณ์ ด้ วยชุดบล็ อก  SimPowerSystemTM บนโปรแกรม  MATLAB และ 
การโปรแกรมคำสั่งภายในบอร์ด DSP รุ่น TMS320F28335 Experimenter Kit ภายใต้เงื่อนไข 
การทำงานเดียวกัน นั่นคือ โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวมีการเปลี่ยนแปลงระดับกำลังไฟฟ้าเพิ่มขึ้นที่ละ  

20 W โดยเริ่มตั้ งแต่  20 W ไปจนถึง 100 W ในขณะที่ ค่ าอัตราขยายป้อนกลับ  (KFB) จะมี  
การปรับเปลี่ยนค่าอย่างเหมาะสมตามสมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวในตารางที่  7.13  

เพื่อพิจารณาทั้งผลการสั่นไกว คุณลักษณะ และสมรรถนะการควบคุมของแรงดัน Vb สำหรับ 
ผลการทดสอบดังกล่าวสามารถแสดงได้ดังรูปที่ 7.50 
 



 

 

 

รูปที่ 7.50 การทดสอบการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว (ก) ผลการจำลองสถานการณ์ด้วยชุดบล็อก  
  SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB (ข) ผลการทดสอบจากชุดทดสอบภายในห้องปฏิบัติการ 
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  จากรูปที่ 7.50 จะเห็นได้ว่า ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาเมื่อมี
การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิมและอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัว 
จะมีเสถียรภาพตลอดระยะทางและระยะเวลาทำการบิน ซึ่งดูได้จากผลการสั่นไกวของแรงดันบัสไฟฟ้า

กระแสตรง (Vb) ในสภาวะชั่วครู่ที่ค่อย ๆ มีค่าลดลงอยู่ในช่วง 88.9 V ถึง 146.7 V จนกระทั่งมีค่าคงที่
ไม่เกิน 111.1 V ถึง 124.4 V ในสภาวะอยู่ตัวตามที่มาตรฐาน MIL-STD-704F กำหนดไว้ และเมื่อ

พิจารณาถึงสมรรถนะการควบคุมแรงดันไฟฟ้า Vb ผ่านพื้นที่ขยาย จะพบว่า ผลตอบสนองของ

แรงดันไฟฟ้า Vb ที่ใช้สมการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวที่ได้รับการออกแบบผ่านอัลกอริทึมการค้นหา
แบบตาบูเชิงปรับตัวจะมีการพุ่งลงทางด้านลบเพียงเล็กน้อยและสามารถลู่เข้าสู่สภาวะอยู่ตัวได้อย่าง
รวดเร็วเมื่อเทียบกับผลตอบสนองที่ได้จากวิธีการแบบดั้งเดิมที่มีการพุ่งลงทางด้านลบที่มากกว่า  
อีกทั้งยังประสบปัญหาการแกว่งของรูปสัญญาณเป็นเวลานานจนกระทั่งทำให้ช่วงเวลาเข้าที่มีค่าเกิน 
0.04 วินาที ตามที่มาตรฐานระบุไว้ทุกจุดปฏิบัติงาน นอกจากนี้ยังแสดงให้เห็นว่า ผลการออกแบบ  
ผลการวิเคราะห์ในทางทฤษฎี ผลการจำลองสถานการณ์ด้วยชุดบล็อก SimPowerSystemTM บน
โปรแกรม MATLAB และผลการทดสอบที่ได้จากชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ได้รับ 
การสร้างขึ้นมีความสอดคล้องและเป็นไปในทิศทางเดียวกันอย่างเห็นได้ชัดเจน ดังนั้นจึงถือได้ว่า  
วิธีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวที่นำมาประยุกต์ใช้กับ
ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาเป็นวิธีการที่มีประสิทธิภาพและมีประสิทธิผลที่ดี รวมทั้งเหมาะ
กับการนำไปใช้งานจริงในภาคอุตสาหกรรมการบินอีกด้วย 

7.6  สรุป 
  เนื้อหาในตอนต้นของบทที่  7 ได้นำเสนอระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ มีการสร้าง
เสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวสำหรับการสร้างชุดทดสอบซึ่งมี
โครงสร้างที่คล้ายคลึงกับระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูง แต่เนื่องด้วยขีดความสามารถของ
ห้องปฏิบัติการที่จำกัดและการคำนึงถึงความปลอดภัยของผู้วิจัยเป็นหลักจึงทำให้ชุดทดสอบมีส่วนที่
แตกต่างกับระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูงอยู่ด้วยกัน 3 ส่วนคือ ส่วนที่ 1 เครื่องกำเนิดไฟฟ้า
ซิงโครนัสชนิดแม่เหล็กถาวรที่ทำหน้าที่ ในการผลิตไฟฟ้ากระแสสลับในสถาปัตยกรรมจริงของ 
ระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินจะถูกแทนที่ด้วยระบบผลิตไฟฟ้ากระแสสลับของชุดทดสอบที่สร้างขึ้น
ภายในห้องปฏิบัติการ โดยระบบผลิตไฟฟ้าดังกล่าวจะประกอบไปด้วยอุปกรณ์หลักทั้งหมด 2 ชุดคือ  
ชุดแหล่งจ่ายไฟฟ้ากระแสสลับสามเฟสสมดุลจากบริษัท CHROMA รุ่น 61704 ที่ทำงานร่วมกับ
โป รแกรม  AC Source Soft Panel และวงจรกรองท างด้ าน ไฟฟ้ ากระแสสลั บ  ส่ วนที่  2  
โหลดกำลังไฟฟ้าคงตัวแบบอุดมคติซึ่งเป็นโหลดโดยส่วนใหญ่ของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มี
พิกัดแรงสูงและมีนัยสำคัญต่อเสถียรภาพของระบบจะถูกแทนที่ด้วยโหลดวงจรแปลงผันแบบบัค 
ที่มีการควบคุม และส่วนที่ 3 พิกัดกำลังไฟฟ้าและขนาดของแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงของระบบจาก
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เดิมที่มีค่าเท่ากับ 45 kW และ 270 V จะถูกปรับลดลงให้มีค่าเท่ากับ 114.4 W และ 120 V ตามลำดับ 
โดยการกำหนดพิกัดของระบบดังกล่าวจะทำให้ค่าพารามิเตอร์รวมทั้งมาตรฐาน MIL-STD-704F ที่ใช้ระบุ 
คุณลักษณะเฉพาะของชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินแตกต่างไปจากค่าพารามิเตอร์และ
มาตรฐานเดิมของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีพิกัดแรงสูง ด้วยเหตุผลดังกล่าวงานวิจัย
วิทยานิพนธ์จึงได้นำเสนอมาตรฐาน MIL-STD-704F สำหรับการบ่งชี้สมรรถนะการทำงานของ 
ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินใหม่อีกครั้ง ในลำดับถัดมาได้นำเสนอการสร้างชุดทดสอบ
ของระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่มีการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบ 
ตาบูเชิงปรับตัว โดยในเบื้องต้นได้อธิบายเกี่ยวกับส่วนประกอบต่าง ๆ และหน้าที่ของแต่ละวงจร ได้แก่  
ระบบผลิตไฟฟ้ากระแสสลับ วงจรเรียงกระแสภาคหน้าแบบแอกทีฟและตัวควบคุม วงจรทางด้าน
ไฟฟ้ากระแสตรง และโหลดต่าง ๆ ของระบบไฟฟ้าที่ศึกษา พร้อมทั้งนำเสนอผลการทดสอบสมรรถนะ
การควบคุมของชุดทดสอบตามมาตรฐาน MIL-STD-704F เพื่อแสดงให้เห็นว่า ชุดทดสอบที่ได้รับ 
การสร้างขึ้นสามารถทำงานได้อย่างมีประสิทธิภาพตามมาตรฐานที่กำหนดและเหมาะสำหรับนำไปใช้
ยืนยันผลการวิเคราะห์ในทางทฤษฎีทั้งหมด สำหรับเนื้อหาในตอนท้ายของบทที่ 7 จะเป็นผลการศึกษา
และวิจัยด้านเสถียรภาพของชุดทดสอบทั้งการพิสูจน์หาแบบจำลองทางคณิตศาสตร์ การวิเคราะห์
เสถียรภาพ การบรรเทาการขาดเสถียรภาพ การสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยวิธีการแบบดั้งเดิม 
และการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวด้วยอัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับของชุดทดสอบ  
พร้อมทั้ งการยืนยันผลการศึกษาวิจัยดังกล่าวด้วยผลการจำลองสถานการณ์ด้วย ชุดบล็อก 
SimPowerSytemTM บนโปรแกรม MATLAB และผลการทดสอบจากชุดทดสอบจริงภายใน
ห้องปฏิบัติการ จากความสอดคล้องและคล้อยตามกันของผลการวิเคราะห์และออกแบบใน 
ทางทฤษฎี ผลการจำลองสถานการณ์ และผลการทดสอบแสดงให้เห็นว่า การขาดเสถียรภาพของ 
ชุดทดสอบระบบไฟฟ้ากำลังบนเครื่องบินที่ศึกษาจะเกิดขึ้นก่อนระดับกำลังไฟฟ้าที่ค่าพิกัดของระบบ 

(Punstable = 60 W) จึงส่งผลให้ระบบไม่สามารถทำงานต่อไปได้ แต่เมื่อชุดทดสอบมีการบรรเทาการขาด
เสถียรภาพด้วยเทคนิคลูปยกเลิกจะทำให้ระบบที่เคยขาดเสถียรภาพกลับมามีเสถียรภาพอีกครั้ง  
อย่างไรก็ตามการบรรเทาการขาดเสถียรภาพเพียงอย่างเดียวไม่มีประสิทธิภาพมากพอที่จะทำให้  

ระบบทำงานจนถึงพิกัดกำลังไฟฟ้า (PCPL,rated = 100 W) ดังนั้นจึงมีความจำเป็นในการสร้างเสถียรภาพ 
เชิงปรับตัวของชุดทดสอบด้วยวิธีการแบบดั้ งเดิม  เพื่ อทำให้ระบบรักษาเสถียรภาพได้ ใน 
ระดับกำลังไฟฟ้าที่สูงขึ้นจนถึงค่าพิกัด อย่างไรก็ตามการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวดังกล่าวทำได้
เพียงทำให้ระบบทำงานไดอ้ย่างมีเสถียรภาพเท่านั้น แต่ไม่สามารถทำให้ผลตอบสนองแรงดันบัสไฟฟ้า
กระแสตรงมีคุณลักษณะตามกรอบมาตราฐานที่กำหนดได้ ด้วยเหตุนี้งานวิจัยวิทยานิพนธ์จึงได้นำ
อัลกอริทึมการค้นหาแบบตาบูเชิงปรับตัวมาประยุกต์ใช้กับการสร้างเสถียรภาพเชิงปรับตัวของ 
ชุดทดสอบเพื่อทำให้สมรรถนะการควบคุมแรงดันบัสไฟฟ้ากระแสตรงดีที่สุดเท่าที่จะเป็นไปได้และ
เป็นไปตามกรอบมาตรฐาน MIL-STD-704F ภายใต้เงื่อนไขการมีเสถียรภาพตลอดระยะทางและ
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ระยะเวลาทำการบินจึงสามารถบรรเทาปัญหาดังกล่าวได้ ดังนั้นจึงถือได้ว่า การสร้างเสถียรภาพเชิง
ปรับตัวที่ได้รับการต่อยอดและพัฒนาด้วยวิธีการทางปัญญาประดิษฐ์ ซึ่งเป็นจุดเด่นหลักของ 
งานวิจัยวิทยานิพนธ์ เป็นวิธีการที่มีประสิทธิภาพและมีความน่าเชื่อถือสูง อีกทั้งยังเหมาะอย่างยิ่ง
สำหรับนำไปใช้ในทางปฏิบัต ิ

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 


