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บทที่ ๑  

บทนํา 

๑.๑   ประวัติความเปนมา    

                 Navigation การดําเนินการวางแผน และควบคุม เพ่ือนําเครื่องบินหรือยานพาหนะ 
จากจุดหนึ่งไปยังอีกจุดหนึ่ง Navis มาจากภาษาลาติน หมายถึง Ship และ Agere หมายถึง         
To Move หรือ To Direct สําหรับ Air Navigation เปนสวนท่ีสําคัญท่ีสุดในการเดินทาง การเขียน
เสนทางลงในกระดาษ หรือบนแผนท่ี ในอดีตเปนหนาท่ีของ Navigator ซ่ึงตองอาศัยการสังเกต    
การใชแผนท่ี เครื่องมือการเดินทาง และเครื่องคิดเลข ปจจุบันการนํารองทางอากาศท้ังภายนอก และ
ภายในเครื่องบิน จะชวยนํารองระยะไกลไดอยางเท่ียงตรง 

   เริ่มแรกวิธีรักษาเสนทางการบิน  หรือทิศทางการบิน โดยการสังเกตจากจุดตางๆบน
พ้ืนดิน เชน ทางหลวง ทางรถไฟ แมน้ํา สะพานตางๆ  การบินขามมหาสมุทร Atlantic นักบินตองรู
ระยะทางจากจุดหนึ่งไปถึงอีกจุดหนึ่ง และทิศทางท่ีจะเคลื่อนท่ีไป ความเร็วท่ีสมํ่าเสมอในอากาศ
นักบินใชเข็มทิศในการรักษาทิศทางการบิน แตไมใชวิธีท่ีประสบความสําเร็จทุกครั้ง เนื่องจากการ
เปลี่ยนทิศทางลม สําหรับ Radio Navigation นักบินสามารถปรับคลื่นความถ่ีรับสัญญาณจากสถานี 
และอานทิศทางไดจากอุปกรณแสดงผลวากําลังทําการบินไปทิศทางใด 

   วิธีการวัดแบบเดิมถูกใชงานนอย  เชน  การกระพริบเพ่ือคํานวณทางภูมิศาสตรจาก
วัตถุไปยัง Lighthouse วิธีการของเครื่องชวยเดินอากาศไดเปลี่ยนไปจากเดิม ซ่ึงวิธีการใหมๆ ไดถูก
เปลี่ยนใหมีความถูกตอง ปลอดภัย  

   เพ่ือใหการบังคับเครื่องบินจากจุดหนึ่งไปสูท่ีหมายโดยไมผิดพลาด เปนไปตามกฎ
กติกา หรือเพ่ือความปลอดภัย  เครื่องชวยเดินอากาศตางจากเครื่องชวยเดินทางบกหลายอยาง  
เนื่องจากเครื่องบินเดินทางดวยความเร็วสูง เวลาท่ีออกเดินทางใชเพ่ือคํานวณตําแหนงตามเสนทางบิน  
ซ่ึงปกติเครื่องบินไมสามารถหยุดกลางอากาศได  มีจํานวนเชื้อเพลิงจํากัด ดังนั้นจําเปนตองทราบ
ตําแหนงหรือพิกัดตลอดเวลา  เทคนิคการใชเครื่องชวยเดินอากาศข้ึนกับสภาพของอากาศวาจะบิน
ดวยสายตา Visual Flight Rules (VFR) หรือบินดวยเครื่องวัด Instrument Flight Rules (IFR) 
สําหรับการบินดวยเครื่องวัดนักบินจะทําการนําเครื่องบินไปสู เปาหมายโดยการใชเครื่องวัด
ประกอบการบิน ไดแกเครื่องชวยเดินอากาศ และการควบคุมของระบบ Radar  

  การวางแผนการเดินทาง เม่ือกําหนดเปาหมายเรียบรอยแลว นักบินจะวางแผนโดยใช  
Aeronautical Chart  ของพ้ืนท่ีนั้น ซ่ึงมีรายละเอียดของ หอบังคับการบิน เครื่องชวยเดินอากาศ 
และสวนสําคัญของสนามบิน ไดแก  ภูเขา หอสูง เมือง ถนน หรือ ปาไม เปนตน  เพ่ือชวยใหนักบิน
มองเห็นไดถูกตอง  ขอมูลนี้ถูกปรับปรุงตลอดเวลา นักบินจะเลือกเสนทางบินเพ่ือหลีกเลี่ยงพ้ืนท่ีหวง
หาม หรือพ้ืนท่ีอันตราย โดยไมทําการบินผาน เสนทางท่ีใชเดินทางถูกเขียนข้ึนเรียกวา Track  ความ
มุงหมายของเครื่องชวยเดินอากาศคือเพ่ือใหนักบินเลือก Track  และรักษา Ground Track          
ใหถูกตอง กรณีท่ีมีกระแสลมพัด  หรือเครื่องยนตขางใดขางหนึ่งขัดของ ทําใหนักบินตองคํานวณเพ่ือ
ปรับหัวของเครื่องบินชดเชยใหได Track ตามตองการ  หรือเม่ือมีกระแสลมพัดสงทายเวลาท่ีใชในการ
เดินทางจะนอยลง เปนตน นอกจากนี้ Aeronautical Chart  ยังระบุสนามบินสํารองเม่ือสนาม
ปลายทางหรือเครื่องบินมีขอขัดของ  รวมถึงความถ่ีวิทยุท่ีใชติดตอกับหอบังคับการบินตางๆ          



๒ 

     ระบบเครื่องชวยเดินอากาศนั้นมีความจําเปนโดยเฉพาะการนําอากาศยานรอนลงสูพ้ืน 
Runway ในสภาพอากาศท่ีเลวราย เชน ฝนตก  หิมะ  หมอกลงจัด  เมฆต่ําปกคลุมบริเวณสนามบิน 
ทําใหนักบินไมสามารถมองเห็น Runway ไดชัดเจน และเนื่องจากขณะท่ีกําลังรอนลงนั้น  เครื่องบินมี
ความเร็วต่ําใกลกับความเร็วต่ําสุด จึงไมสามารถไตระดับความสูงข้ึนไดอีก  เพราะจะกอใหเกิด
อันตราย  โดยเฉพาะเครื่องบินท่ีมีขนาดใหญ  และจํานวนเครื่องบินมีมาก  การควบคุมการจราจรทาง
อากาศจําเปนตองมีเครื่องมือท่ีเชื่อถือได   

     ๑.๒   วิวัฒนาการเครื่องชวยเดินอากาศ 

   ความแตกตางทางเทคนิคของ Navigation ไดวิวัฒนาการไปตามยุคสมัย แตท้ังหมด
ลวนนําไปสูการทราบพิกัดของเครื่องบิน และ เสนทางบิน  

   เทคนิคของ Navigation มีวิวัฒนาการดังนี้ 

 ๑.๒.๑  Dead Reckoning (DR) เปนระบบนํารองท่ีสําคัญใชในระยะแรกๆ 
ของการบิน เปนวิธีท่ี Lindberg ใชทําการบินขามมหาสมุทร Atlantic ครั้งแรกนักบินใชวิธีนี้เม่ือทํา
การบินขามพ้ืนน้ําอันกวางใหญ หรือทะเลทราย วิธีนี้จําเปนตองใชความสามารถ และประสบการณ  
เวลา  ระยะทาง ทิศทางท่ีจะเคลื่อนท่ีไป นักบินตองรูระยะทางจากจุดหนึ่งไปถึงอีกจุดหนึ่ง และ
ทิศทางท่ีจะไป โดยศึกษาไดจากแผนท่ีเพ่ือเตรียมการกอนทําการบิน นักบินวางแผนใชเสนทางบิน
ลวงหนา แลวนักบินคํานวณ เวลาท่ีแนนอนสําหรับใชเดินทางไปถึงจุดหมาย  ขณะท่ีทําการบินดวย
ความเร็วคงท่ี  นักบินใชเข็มทิศในการรักษาทิศทางการบิน แตวิธีนี้ไมสามารถประสบความสําเร็จได
ทุกครั้ง เพราะวาการเปลี่ยนทิศทางของลม ซ่ึงเปนพ้ืนฐานของการบินแบบ VFR   

 ๑.๒.๒  Pilotage หรือ Piloting เปนวิธีท่ัวๆไป สําหรับการนํารองของเครื่องบิน 
วิธีนี้นักบินจะรักษาเสนทางการบิน หรือทิศทางการบิน โดยการสังเกตจุดตางๆบนพ้ืนดิน ปกติกอนทํา
การบิน จะตองเตรียมการ หรือวางแผนการบิน นักบินจะขีดเสนบนแผนท่ี เพ่ือกําหนดเสนทางท่ีใชทํา
การบิน นักบินจะสังเกตเห็นตําแหนงตางๆ บนพ้ืนดิน เชน ถนน ทางรถไฟ แมน้ํา และ สะพานตางๆ 
เม่ือนักบินทําการบินผานจุดสังเกต นักบินจะขีดเสนบนแผนท่ี แตถาเครื่องบินไมผานจุดสังเกตท่ี
กําหนดบนแผนท่ี นักบินจะตองทราบทันทีวาเกิดขอผิดพลาด ตองรีบแกไข 

 ๑.๒.๓  Celestial Navigation เปนการหาพิกัดจากตาราง แบบวงกลม หรือ
ความรูทางตรีโกณมิติ และแบบดาราศาสตร  

 ๑.๒.๔  Radio Navigation เปนวิธีท่ีนักบินทุกคนใชเครื่องชวยเดินอากาศ จาก
สัญญาณคลื่นความถ่ีวิทยุ พรอม อุปกรณแสดงผล ของเครื่องรับ-สง บนเครื่องบิน สัญญาณจะให
ขอมูลวา กําลังบินไปในทิศทางใด วิธีนี้ใชคลื่นความถ่ีวิทยุในการหาตําแหนงของเครื่องบิน โดยใช
ระบบ Finding Systems หรือระบบ Hyperbolic Systems เชน Decca, Omega และ LORAN-C 
เปนตน 

 ๑.๒.๕  Radar Navigation ใชเรดารเพ่ือหาทิศทาง ระยะทาง ไปยังจุดสังเกตท่ี
ทราบพิกัด ซ่ึงเปนระบบใชสําหรับหลีกเลี่ยงการเกิดอุบัติเหตุ เชน การชนกันของเครื่องบิน 

 ๑.๒.๖  Satellite Navigation ใชการสรางระบบดาวเทียมเชน GPS เพ่ือการหา
พิกัดของเครื่องบิน 
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 ๑.๒.๗  ระบบ  ILS หรือ Instrument Landing System ถูกทดลองใชงาน
เม่ือป 1929 และไดรับอนุญาตจาก Civil Aeronautics Administration โดยใชงานครั้งแรก ๖ แหง 
และสายการบิน Pennsylvania – Central Airlines โดยเครื่องบิน Boeing 247 – D ทําการบินจาก 
Washington DC ไปยัง Pittsburgh ทําการรอนลงกลางพายุฝน โดยใชเครื่องชวยเดินอากาศ ILS 
เพียงอยางเดียว 

 ๑.๒.๘  VOR หรือ VHF Omni direction Radio Range เปนเครื่องชวย
เดินอากาศ แบบ Broadcast สงขอมูล นามสถานีในรูปแบบ Morse Code หรือสัญญาณเสียง และ
ขอมูลทิศทาง เปน Radial ของเครื่องบิน โดยเทียบกับทิศเหนือของแมเหล็กโลก สําหรับการพัฒนา 
Visual Aural Range หรือ VAR เปน VOR เพ่ือใหไดเสนทางท้ัง ๓๖๐ องศา เครื่องสงสมัยแรกใช 
Electron Tube กับ Mechanically Rotated Antenna ไดติดตั้งใชงานอยางกวางขวางในป 1950 
ตอมาประมาณป 1960 ไดมีการพัฒนาเปนแบบ Solid State เนื่องจากขณะนั้น VOR เปนเครื่องชวย
เดินอากาศหลัก ท่ีเขามาแทนวิทยุหาทิศแบบ NDB ซ่ึงยังคงใชงานอยู สําหรับ VOR มีความแมนยํา 
เชื่อถือไดมากกวา เพราะวามีคุณสมบัติของคลื่นวิทยุยาน VHF ท่ีสามารถลดการรบกวนจากพ้ืนท่ีรอบ
สถาน ีและการเกิดฝนฟาคะนองไดดีกวา 

 ๑.๓   ความหมายของคําศัพทท่ีใชสําหรับเครื่องชวยเดินอากาศ 

 ๑.๓.๑  Heading คือทิศทางท่ีตรงกับหัวของ บ. โดยวัดเปนองศาตามเข็มนาฬิกา
เทียบกับ Magnetic North  

 ๑.๓.๒  Track คือเสนทางของ บ. ท่ีกําลังมุงหนาไปจริงๆซ่ึงอาจเปนเพราะมีลมพัด
ทําใหไมตรงกับ Heading มีหนวยเปนองศา วัดตามเข็มนาฬิกาเทียบกับ Magnetic North 

 ๑.๓.๓  Drift คือคาความแตกตางระหวาง Heading หัวของ บ.กับ Track มีหนวย
เปนองศา 

 ๑.๓.๔  Relative Bearing ทิศทางไปยังเปาหมายหรือสถานีเครื่องชวย
เดินอากาศ เทียบกับ Heading (วัดแบบตามเข็มนาฬิกา) 

 ๑.๓.๕  Magnetic Bearing ทิศทางไปยังสถานีเครื่องชวยเดินอากาศ เทียบกับ 
Magnetic North (วัดแบบตามเข็มนาฬิกา) 
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 ภาพท่ี ๑-๑ แสดงความสัมพันธ ทิศทาง , Track และ Heading 
  ท่ีมา : https://stahlvormund.wordpress.com/2014/10/15/perbedaan-
magnetic-bearing-dan-relative-bearing/ 
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บทที่ ๒  

ทฤษฎีและหลักการทํางานของเครื่องชวยเดินอากาศ 

       ๒.๑   ระบบ NDB (Non Directional Beacon) และ ADF (Automatic 
Direction Finder)  

     ๒.๑.๑   กลาวโดยทั่วไป   

        ระบบ NDB เปนเครื่องสง AM ซ่ึงติดตั้งไวในตําแหนงท่ีกําหนด โดย
แพรกระจายคลื่นแบบ AM และ Modulated ดวย Audio Identification Tone ในรูปแบบของ 
Morse Code เพ่ือบอกนามสถานี  สําหรับบน บ. ใชระบบ Automatic Direction Finder  หรือ 
ADF  ใชหาทิศทาง Relative Bearing  ของสถานีเครื่องสง NDB เพ่ือใหนักบินใชถือเข็มแสดงทิศทาง
สําหรับนําเครื่องบินเขาหรือ ออก จากสถานีนั้น   ADF สามารถรับสัญญาณคลื่นความถ่ีจากสถานี
วิทยุ AM ท่ัวไปได  ซ่ึงระบบนี้ใชกันอยางกวางขวางในปจจุบัน  โดยมีขอดีในเรื่องการ รับ-สง 
สัญญาณ  ไมมีขอจํากัดในเรื่องของ Line of Sight  หรือสิ่งกีดขวาง  เนื่องจากสัญญาณ NDB 
สามารถเดินทางไปตามสวนโคงของผิวโลกได  รัศมีทําการสูงสุดของสัญญาณ ข้ึนอยูกําลังสงของ
เครื่องสง NDB  

  NDB แบงเปน ๔ ชนิด ไดแก 

  ๒.๑.๑.๑  Lowest-Power Beacons ใชเปน Marker Beacon ใน
ระบบ ILS หรือ Instrument Landing System เรียกวา Compass Locators เพ่ือบอกตําแหนง
หรือขอบเขตกําลังออกอากาศไมเกิน 25 Watts รัศมีทําการประมาณ 15 Nautical Mile  

   ๒.๑.๑.๒  Short Rang Beacon กําลังออกอากาศ 50 Watts รัศมี
ทําการประมาณ 25 Nautical Mile  

  ๒.๑.๑.๓  Medium Range Beacon กําลังออกอากาศ 50 - 2,000 
Watts รัศมีทําการประมาณ 50 Nautical Mile 

  ๒.๑.๑.๔  Long range Beacon กําลังออกอากาศมากกวา 2,000 
Watts ใชงานระยะไกล 75 Nautical Mile หรือมากกวา 

๒.๑.๒   คุณลักษณะทางเทคนิค 

  ๒.๑.๒.๑  เคร่ืองสง NDB ภาคพ้ืน 

    ยานความถ่ีใชงาน 200 -  800 kHz โดยแบงเปน ยานความถ่ี
ต่ํา 200 - 400 kHz ยานความถ่ีกลาง 400 - 600 kHz และยานความถ่ีสูง 600 - 800 kHz 
Modulation แบบ AM  Audio Identification Tone ความถ่ี 1,020 Hz หรือ 400 Hz กําลัง
สงออกอากาศ 25 – 2,000 Watts ข้ึนอยูกับความตองการใชงาน Broadcast Station Antenna 
การแพรกระจายคลื่นเปนแบบ Vertical Polarized โดยไมจําเปนตองแพรกระจายคลื่นแบบทุก
ทิศทาง Omni Directional เสมอไป  
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  ๒.๑.๒.๒  เคร่ืองรับ ADF บนเคร่ืองบิน 

    ยานความถ่ีใชงาน LF/MF 190 – 1,750 kHz 

    หนาปทมแสดง Bearing เรียกวา Bearing Indicator 

       ๒.๑.๓  การทํางานของเคร่ืองสง NDB ภาคพ้ืน  

  
ภาพท่ี ๒-๑ การทํางานของเครื่องสง NDB ภาคพ้ืน 
ท่ีมา : T.O.NDB AN/URN-5 

  ๒.๑.๓.๑  ระบบเคร่ืองสง  
             ภาค RF ประกอบดวย RF Oscillator สวนใหญใชแรบังคับ

ความถ่ี เพ่ือกําหนดความถ่ี ชุด Buffer Amplifier ทําหนาท่ีขยายสัญญาณ RF ใหมี Amplitude 
สูงข้ึน และทําหนาท่ีเปนตัว Matching Impedance ระหวาง RF Oscillator กับ IPA หรือ 
Intermediate Power Amplifier โดยท่ี ชุด IPA ทําหนาท่ีขยายสัญญาณ RF ใหมี Amplitude สูง
พอกอนท่ีจะปอนใหชุด PA หรือ Power Amplifier ซ่ึงชุด PA ทําหนาท่ี Modulated RF กับ AF 
และขยายสัญญาณ RF กอนทําการสงไปท่ีชุด Antenna Coupler ตอไป 

      ภาค AF Oscillator กําหนดความถ่ี Tone 1,020 Hz ของสัญญาณ 
Morse Code แทนชื่อเรียกสถานี หรือจะใชสัญญาณเสียงจาก Microphone แทน AF Oscillator 
เพื่อนําไป Modulated กับ RF ที่ชุด Modulator เกิดเปน Modulated Wave แบบ MCW 
ใชสําหรับออกอากาศ 

 ๒.๑.๓.๒  ระบบ Antenna ของ NDB 
        ชุด Antenna Coupler ทําหนาท่ี Matching Impedance 
ระหวางชุด Output ของเครื่องสง กับชุด Antenna  โดยการเพ่ิมหรือลดความยาวทางไฟฟาใหกับชุด 
Antenna พรอมกับทําหนาท่ี Coupling เอาสัญญาณ Modulated Wave จากชุด Power 
Amplifier ไปยังชุด Antenna 

        ชุด Antenna ทําหนาท่ีขยายสัญญาณ RF จาก Antenna 
Coupler พรอมกับแพรกระจายคลื่นวิทยุ RF Modulated Wave ไปในอากาศใหเหมาะสมท่ีสุด 
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                 ๒.๑.๔   การทํางานของเคร่ืองรับ ADF ภาคอากาศ 
                        

        
ภาพท่ี ๒-๒ การทํางานของเครื่องรับ ADF ภาคอากาศ 
 

  ๒.๑.๔.๑  ระบบ Antenna ของ ADF 

  Loop antenna ทําการหมุนเพ่ือใหเกิดกระแสเปลี่ยนแปลง  
โดยจะไดคากระแสสูงสุดเม่ืออยูในแนวเดียวกัน (In-line) กับ Carrier หรือเครื่องสง  และจะไดคากระแส
ต่ําสุด หรือคา Null เม่ือตั้งฉากกับ Carrier หรือเครื่องสง  การหมุนของ Loop Antenna ๑ รอบ 
จะเกิดเปนคา Null สองครั้ง ซ่ึงไดทําการกําจัด Null ออกไป ๑ ครั้ง จึงเหลือเปนคา Null ๑ ครั้ง 
ตอการหมุน ๑ รอบ  

  Sense Antenna เปนแบบ Dipole ทําหนาท่ีรับสัญญาณทุก
ทิศทาง เพ่ือนํามาเปรียบเทียบกับสัญญาณจาก Loop antenna  เม่ือสัญญาณท่ีรับเขามา In phase 
กับสัญญาณจาก Loop antenna จะเกิดเปนคา Null และขณะท่ีสัญญาณ Out of phase กันจะเกิด
การเสริมกันของสัญญาณท้ังสอง ซ่ึงท้ังสองกรณีจะไดผลลัพธเปนรูปราง Cardioid ทําใหเกิด
คลื่นสัญญาณ Sine wave สําหรับเปรียบเทียบ Phase หาทิศทางของสถานีได  ตอมาความละเอียด
ของ Single Cardioid Pattern  มีความชัดเจนไมเพียงพอตอความตองการของ International Civil 
Aviation Organization (ICAO) และไดแกไขโดยใชเทคนิคของ Switching Sense Antenna 
ความถ่ี 120 Hz สําหรับทําใหเกิดคา Null ของ Cardioid ใหมีความแนนอนมากข้ึน 

  ๒.๑.๔.๒  ระบบ เคร่ืองรับ ADF   

   ระบบ ADF ทําหนาท่ีรับสัญญาณจาก Loop Antenna  และ  
Sense Antenna นํามาเปรียบเทียบ Phase กันเพ่ือหาทิศทางของสถานี NDB 

  Goniometer เปน Transformer ชนิดท่ีขดลวด Primary เปน 
Stator และขดลวด Secondary เปน Rotor เม่ือสัญญาณจาก Loop Antenna เขามาท่ี Primary 
จะได Output ออกไปมี Phase และ Amplitude เชนเดียวกับสัญญาณท่ีรับเขามาจาก   Loop 
Antenna จากนั้นจะสงไปยังเครื่องรับวิทยุ 
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 Receiver  เปนเครื่องรับวิทยุเหมือนกับเครื่องรับวิทยุโดยท่ัวไป  
ตางกันคือมี Input เขามาสองทางคือจาก Sense Antenna ใชเปน Reference Signal และจาก  
Loop Antenna เปน Variable Signal สัญญาณนี้จะรวมกันและผานวงจร Detector ซ่ึงทําหนาท่ี
สองอยางคือ Detect เอาสัญญาณเสียง หรือสัญญาณนามของสถานี (Morse Code) NDB สงไปยัง 
Head Set เพ่ือใหนักบินทราบนามสถานีภาคพ้ืน และทําการ Detect เอาสัญญาณทิศทาง Bearing  
Signal เพ่ือสงไปยังภาค Servo Amplifier ตอไป 

  Servo Amplifier จะทําหนาท่ีขยายสัญญาณทิศทางจาก 
Loop Antenna เพ่ือใหมีกําลังเพียงพอไปขับ DC Motor ซ่ึงปกติจะเปนแรงไฟ DC มีศักยข้ึนอยูกับ
ตําแหนงของ Loop Antenna ท่ีรับสัญญาณจากสถานี NDB ภาคพ้ืน ในทิศทางหนึ่งจะเปนบวกอีก
ทิศทางหนึ่งจะเปนลบ สวนจะมีคามากหรือนอยข้ึนอยูกับทิศทางของ Loop Antenna   

  DC Motor ทําการหมุนตามแรงไฟท่ีไดมาจาก Servo  
Amplifier ถาเปนบวก Motor จะหมุนในทิศทางหนึ่ง แตถาเปนลบจะหมุนในทิศทางตรงกันขาม สวน
แกนของ DC Motor จะมีเฟองทดไปหมุน Rotor ของ Goiometer กับ Synchro Transmitter  
การท่ีขดลวดของ Goiometer หมุนไปนี้ จะไปอยูในตําแหนง Null ทําใหไมมีสัญญาณจาก Loop  
Antenna เขามาท่ีเครื่องรับจึงไมมี Bearing Signal ออกมา ทําให DC Motor หยุดหมุน 
ขณะเดียวกันการหมุนของ Motor แกนของ Motor ไปหมุน Rotor ของ Synchro ทําใหมีสัญญาณ
แรงไฟฟาไปยัง Indicator โดยเข็มชี้ทิศทางตามตําแหนง Rotor ของ Goiometer ซ่ึงทําใหทราบ
ทิศทางไดจาก Indicator   

 Indicator เปนเครื่องแสดงทิศทางปกติจะมีหนาปดเปนวงกลม 
โดยแบงองศาออกเปน ๓๖๐ องศา มีทิศเหนือแมเหล็กโลกเปนหลัก 

 Head Set คือหูฟงท่ีทําหนาท่ีใหสัญญาณเสียง Morse Code 
ของสถาน ีNDB ภาคพ้ืน  

 ๒.๑.๕  การใหขอมูลของระบบ ADF 

  นักบินสามารถปรับเลือกความถ่ี ไปรับคลื่นความถ่ี จากสถานีท่ีตองการ 
สัญญาณท่ีรับไดจะทําการขยาย และแปลงคลื่นความถ่ีเปน เสียง หรือ สัญญาณ Morse Code พรอม
กับแปลงสัญญาณ สงใหชุด Bearing Indicator แสดงผลทิศทาง เครื่องบินในปจจุบันมักจะเปน
ตัวเลข เชน ความถ่ีท่ีเลือกทิศทางของสถานี  
 

 
 ภาพท่ี ๒-๓ ชุดเครื่องรับและแสดงผลระบบ ADF 
 ท่ีมา : http://www.thaitechnics.com/nav/adf_t.html 



๙ 

Bearing Indicator ทําหนาท่ีแสดง และบงบอกทิศทางของสถานีสงเปน
องศาเทียบกับทิศเหนือแมเหล็กโลกเรียกวา Magnetic Bearing ซ่ึงประเภทของ ADF Indicator ใน
ระบบ ADF ท่ีใชในปจจุบันนี้ มีอยู ๔ แบบไดแก  
 

 
 

 ภาพท่ี ๒-๔ Fixed Compass Card 
 ท่ีมา : http://www.thaitechnics.com/nav/adf_t.html                

  Fixed Compass Card: หนาปดจะยึดติดอยูกับท่ีไมสามารถหมุนได     
และทิศ ๓๖๐ องศาจะอยูดานบนเสมอ           
 

 
 

  ภาพท่ี ๒-๕ Rotatable Compass Card 
  ท่ีมา : http://www.thaitechnics.com/nav/adf_t.html 

  Rotatable Compass Card: หนาปดชนิดนี้สามารถปรับได โดยหมุน
หนาปดให Magnetic Heading ของเครื่องบิน อยูใตเข็มดานบน อานคาทิศทางจากสถานีสงได
โดยตรงจากหนาปดเข็มทิศ ซ่ึงไมตองคํานวณ 

 

 
 ภาพท่ี ๒-๖ Single-Needle Radio Magnetic Indicator 
 ท่ีมา : http://www.thaitechnics.com/nav/adf_t.html 

http://www.thaitechnics.com/nav/adf_t.html


๑๐ 

  Single-Needle Radio Magnetic Indicator เข็มหนาปด RMI (Radio 
Magnetic Indicator) เปนเครื่องมือท่ีประกอบไปดวย ขอมูล Heading, Bearing, และตําแหนง Radial 

 

 

ภาพท่ี ๒-๗ Dual-Needle Radio Magnetic Indicator 
ท่ีมา : http://www.thaitechnics.com/nav/adf_t.html 
 Dual-Needle Radio Magnetic Indicator เข็มหนาปด RMI เข็ม

หนาปดอันแรก เปนเข็มใหญ (สีเหลือง) ทําหนาท่ีแสดงถึง Magnetic Bearing ไปยังสถานี NDB 
สําหรับเข็มอันท่ีสองเปนเข็มเล็ก (สีเขียว) ในภาพ จะชี้ ไปยังสถานี VOR เครื่องชี้แบบเข็มหนาปดคูมี
ประโยชนในการหาตําแหนงของเครื่องบิน 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



๑๑ 

 ๒.๒  ILS (Instrument Landing System) 
 

 
 

ภาพท่ี ๒-๘ การลงสนามบินดวยเครื่องชวยเดินอากาศ ILS 
ท่ีมา : http://usamahriazonline.blogspot.com/p/instrument-landing-system-ils.html 
 

 ๒.๒.๑   กลาวโดยทั่วไป  

  ILS เปนเครื่องชวยเดินอากาศท่ีใชในการนําเครื่องบินรอนลงสูสนามบิน
ระยะสุดทายตามทางวิ่งท่ีกําหนด  โดยใหขอมูล ท้ังเสนทางเขาสูทางวิ่ง ( Course ) ท่ีตรงกับ Center 
Line ของ Runway และมุมรอน ( Glide Path ) ของเครื่องบินถึงจุดสัมผัส (Threshold)  รวมถึง
บอกระยะหางของเครื่องบินใหทราบวาอยูท่ีตําแหนงใด หรือระยะทางถึงสนามบินเทาไร  และ
สามารถใชงานไดทุกสภาพอากาศ   

  ILS Categories การแยกประเภท ILS โดยพิจารณาจากความสามารถดังนี้ 

   ๒.๒.๑.๑  Category I  มีประสิทธิภาพอํานวยความสะดวกใหนักบินใช
งานนําเครื่องบินรอนลง จนถึงจุดซ่ึงเสน Localizer Course ตัดกับ Glide Path และเหลือความสูง
เพียง ๖๐ เมตร หรือ ๒๐๐ ฟุต เทียบกับแนวระดับเดียวกับ Threshold เปนความสูงท่ีนักบิน
สามารถมองเห็น Runway และตัดสินใจรอนลง โดยเหลือระยะทางไมนอยกวา ๘๐๐ เมตร หรือ 
๒,๖๐๐ ฟุต กอนถึง Threshold  

  ๒.๒.๑.๒  Category II  มีประสิทธิภาพอํานวยความสะดวกใหนักบินใช
งานนําเครื่องบินรอนลง จนถึงจุดซ่ึงเสน Localizer Course ตัดกับ Glide Path และเหลือความสูง
เพียง ๑๕ เมตร หรือ ๕๐ ฟุต เทียบกับแนวระดับเดียวกับ Threshold  โดยเหลือระยะทางไมนอย
กวา ๔๐๐ เมตร หรือ ๑,๓๐๐ ฟุต กอนถึง Threshold  

   ๒.๒.๑.๓  Category III  มีประสิทธิภาพอํานวยความสะดวกใหนักบิน
ใชงานนําเครื่องบินรอนลงถึง Threshold 

 ๒.๒.๒   คุณลักษณะทางเทคนิค 

   ๒.๒.๒.๑  Localizer  

 ยานความถ่ีใชงาน VHF ระหวาง 108.1 – 111.9  MHz  

 กําลังออกอากาศของเครื่องสงภาคพ้ืน 15 – 20  Watts 

http://usamahriazonline.blogspot.com/p/instrument-landing-system-ils.html


๑๒ 

    ๒.๒.๒.๒  Glide Slope 

   ยานความถ่ีใชงาน UHF ระหวาง 328.6 – 335.4 MHz  

   กําลังออกอากาศของเครื่องสงภาคพ้ืน 3 – 8 Watts 

      ๒.๒.๒.๓  Marker Beacon 

  ความถ่ีใชงาน 75 MHz 

  กําลังออกอากาศ Outer Marker ประมาณ 1 Watts สําหรับ 
Middle Marker และ Inner Marker ประมาณ 350 mW 

 ๒.๒.๓   การทํางานของระบบ ILS ภาคพ้ืน 
 

 

ภาพท่ี ๒-๘ สถานี Localizer 
ท่ีมา : https://aviation.stackexchange.com/questions/2620/how-does-ils-

instrument-landing-system-work 

   ๒.๒.๓.๑  สถานี Localizer   ทําหนาท่ีสงสัญญาณขอมูล Course 
เพ่ือบอกใหนักบินทราบวาเครื่องบินอยูดานซายหรือขวาของเสนทางบินเขาหาสนามบิน  ซ่ึงตรงกับ 
Center Line ของ Runway  โดยท่ีสถานี Localizer มีชุด Antenna ติดตั้งอยูปลายทางวิ่งหางจาก 
Runway Threshold ดาน Stop End ๑,๐๐๐ ฟุต แพรกระจายคลื่นแนวนอน (Horizontal 
Polarization) คลื่นวิทยุถูกสงออกจากชุด Antenna แบบ Amplitude Modulation ท่ีเปน Carrier 
Plus Sideband ( CSB ) และ Sideband Only ( SBO) ซ่ึงมีการจัด Phase และ Amplitude ของ
สัญญาณใหออกไปผสมกันในอากาศท่ีเรียกวา Space Modulation เพ่ือใหผลรวมของสัญญาณท่ีตรง
กับ Center Line ออกไปมีสวนผสม (Percentage Modulation) ของความถ่ี 90 Hz และ 150 Hz 
กับ Carrier เทากัน โดยเทากับ 20% ( 90 Hz = 150 Hz = 20%) หรือมีคา Difference in Depth 
of Modulation = 0.000 DDM  สําหรับดานซายของ Center Line (นักบินมองเขาหาสนามบิน) จะ
มีคา Percentage  Modulation ของความถ่ี 90 Hz มากกวาของความถ่ี 150 Hz หรือเรียกวาดาน 
90 Hz และท่ีดานขวาของ Center Line มี Percentage Modulation ของความถ่ี 150 Hz มากกวา
ของความถ่ี 90 Hz หรือเรียกวาดาน 150 Hz   

 

http://en.wikipedia.org/wiki/Image:Whiteman_localizer.jpg


๑๓ 

              

ภาพท่ี ๒-๑๐ การแพรกระจายคลื่น ของ Localizer 
ท่ีมา : https://aviation.stackexchange.com/questions/2620/how-does-ils-

instrument-landing-system-work 

 ขอมูล นามสถานีของ Localizer ใช Tone ความถ่ี 1,020 Hz 
ผสมกับ RF แบบ AM ( Modulation = 5%)  ซ่ึงทําการสงแบบ Morse Code 

 ระยะการใชงานของ Localizer พ้ืนท่ีภายในทิศทาง ๑๐ 
องศา ท้ังสองดานของเสนทางบินท่ีตรงกับ Center Line ตองใชงานไดในระยะ 18 NM ท่ีความสูง
ประมาณ ๒,๐๐๐ ฟุต และสําหรับพ้ืนท่ีภายในทิศทาง ๓๕ องศา จากเสนทางบินท่ีตรงกับ Center 
Line ตองใชงานไดในระยะ 10 NM  

  ILS Localizer Course Sector ความกวางของ Course 
หรือเรียกวา Width ปกติกวาง ๗๐๐ ฟุต วัดท่ี Threshold ของ Runway โดยวัดออกไปจาก Center 
Line ดานละ ๓๕๐ ฟุต และจุดนี้ ICAO กําหนดใหสัญญาณมีคาเทากับ 0.155 DDM ท้ังดาน 90 Hz 
และ 150 Hz เม่ือลากเสนจากจุดท้ังสองตรงไปท่ีจุดก่ึงกลางของชุด Antenna มุมท่ีวัดไดเรียกวา 
Course Width ซ่ึงจะข้ึนอยูกับความยาวของ Runway 

 คาของสัญญาณท่ีวัดได 0.155 DDM ท้ังดาน 90 Hz หรือ 
150 Hz ถูกแยกโดยเครื่องรับ Localizer บนเครื่องบิน และแปลงคาไดเปน 150 Micro Ampere  
ซ่ึงทําใหเข็มของ Indicator เบี่ยงเบนไปสุด Scale ดานซายหรือขวา  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 



๑๔ 

   ๒.๒.๓.๒  สถานี Glide Slope ทําหนาท่ีใหขอมูลมุมรอน Glide 
Path (ในแนวดิ่ง) โดยท่ัวไปเปนมุมเงยจากระดับสนามบิน  ๓ องศา 

 

 
 

ภาพท่ี ๒-๑๑ สถานี Glide Slope 
ท่ีมา : http://navigational-aidsequipments.blogspot.com/2011/08/glidepath.html 

 ใชหลักการผสมคลื่นเชนเดียวกับสัญญาณของ Localizer 
โดยผสมคลื่นความถ่ี 90 Hz และ 150 Hz ผสมกับความถ่ี Carrier  โดยมี Percentage Modulation 
ของความถ่ี 90 Hz และ 150 Hz รวมกันเทากับ 80 % ซ่ึงสัญญาณ Glide Path มีคา Percentage 
Modulation ของความถ่ี 90 Hz 40% และความถ่ี 150 Hz 40% ทําใหไมมีความแตกตางของ 
Percentage Modulation หรือสัญญาณมีคาเทากับ 0.000 DDM 

 สัญญาณ Glide Slope ถูกสงออกไปดานบนและลางของมุม
รอน (Glide Path) โดยท่ีดานบนจะมีคา Percentage  Modulation ของความถ่ี 90 Hz มากกวา
ของความถ่ี 150 Hz และดานลางของ Glide Path มีคา Percentage  Modulation ของความถ่ี 
150 Hz มากกวาของความถ่ี 90 Hz 

  ความกวางของ Gide Path หรือ Width ICAO กําหนดใหมี
คาเทากับ 0.7 องศา โดยข้ึนไปดานบน 0.35 องศา และลงดานลาง 0.35 องศา และกําหนดใหมีคา
ความแตกตางของสัญญาณเทากับ 0.175 DDM 

 
ภาพท่ี ๒-๑๒ การแพรกระจายคลื่น ของ Glide Slope 

http://navigational/


๑๕ 

ท่ีมา : https://aviation.stackexchange.com/questions/2620/how-does-ils-
instrument-landing-system-work 

   ๒.๒.๓.๓  สถานี Marker Beacon  ทําหนาท่ีบอกตําแหนงท่ีตั้ง
สําหรับนักบิน แยกไดเปน ๓ สถานียอยดังนี้   

    Outer Marker ติดตั้งหางจากRunway Threshold ประมาณ 
4 - 6 NM สัญญาณท่ีสงออกอากาศ Modulate กับสัญญาณ Tone ความถ่ี 400 Hz แบบ Morse 
Code เปน Dash  

    Middle Marker ติดตั้งหางจาRunway Threshold ประมาณ 
0.6 NM สัญญาณท่ีสงออกอากาศ Modulate กับสัญญาณ Tone ความถ่ี 1,300 Hz แบบ Morse 
Code เปน Dot และ Dash  

     Inner, Airway, Fan หรือ Z Marker ติดตั้งติดกับ Runway 
Threshold สัญญาณท่ีสงออกอากาศ Modulate กับสัญญาณ Tone ความถ่ี 3,000 Hz แบบ 
Morse Code เปน Dot  

 
ภาพท่ี ๒-๑๓ การแพรกระจายคลื่น ของ Marker Beacon 

 ท่ีมา : https://community.infinite-flight.com/t/marker-callouts/70378/5 

 

 ๒.๒.๔  การทํางานของระบบ ILS ภาคอากาศ 

   ระบบ ILS บนเครื่องบินประกอบดวย เครื่องรับ , ชุด VHF NAV , Glide 
Slope Antenna , Localizer Antenna , ชุดแสดงผลสําหรับนักบิน ADI กับ HSI และชุด VHF NAV 
Control  

   เครื่องรับ ILS ติดตั้งไวท่ี Avionics Rack สวน Antenna Localizer ติดตั้ง
ไวดานบนเครื่องบิน สําหรับ Glide Slope Antenna ติดตั้งไวท่ี Radome หนาเครื่อง ชุด ADI กับ 
HSI ติดตั้งไวท่ีแผงเครื่องวัดในหองนักบิน และชุด VHF NAV Control ติดตั้งไวท่ีแผงควบคุมในหอง
นักบินเชนกัน เครื่องรับ Localizer / Glide Slope พ้ืนฐาน ตามรูป Diagram อธิบายใหเขาใจพอ
สังเขป เครื่องรับ Localizer/Glide Slope ประกอบดวยภาคการทํางาน RF , IF และ Audio สําหรับ 

https://community.infinite-flight.com/t/marker-callouts/70378/5


๑๖ 

Output ของ Audio แยกเปน 90 Hz และ 150 Hz โดยการผานวงจร Filter  ซ่ึงวงจร Filter ท้ังสอง
มี Output แตกตางกัน แทนดวย Diode สําหรับ ผลตางของสัญญาณ ถาความถ่ี 90 Hz และ 150 
Hz มี Amplitude เทากัน จะไมมีกระแสผาน Diode เข็มของ Meter จะอยูตรงกลางไมเบี่ยงเบน 
ตามปกติใช 1,000 Ohm Meter  กรณีท่ีความแรงของสัญญาณ Localizer / Glide slope ของ
ความถ่ี 90 Hz หรือ 150 Hz มีมากกวากัน จะสงผลให DC Negative หรือ DC Positive ท่ี Meter 
คงท่ี  ทําใหเข็มของ Meter เบี่ยงเบนไป  ความแตกตางของสัญญาณ 90 Hz กับ 150 Hz มีคา      
75 mA ทําใหเข็มของ Deviation Indicator ILS เบี่ยงเบนไป 1 Dot จากกลาง Scale  และถาหาก
แตกตางกัน 150 mA เข็มจะเบี่ยงเบนไป 2 Dot จากกลาง Scale การเตือนดวย Flag ท่ี Indicator 
แสดงวาสัญญาณรวมกันของ Filter ท้ังสองไมถึง 250 mV สําหรับเสียง Tone นามสถานี (Morse 
Code)  จะถูกสงไปท่ีแผงควบคุมการบิน 

 
ภาพท่ี ๒-๑๔ การทํางานของระบบ ILS ภาคอากาศ 

 ๒.๒.๕  การใหขอมูลของระบบ ILS 

  ๒.๒.๕.๑  Localizer  

เครื่องบิน A อยูดานขวามือของเสนทางบิน หรือขวามือของนักบินท่ีบินเขา
หา Runway สัญญาณ Localizer ความถ่ี 150 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถ่ี 90 Hz ทําให
เข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานซายมือ Scale ของ HSI รูป A ตามภาพท่ี ๒-๑๔ และ ๒-๑๕ 

  เครื่องบิน B อยูดานซายมือของเสนทางบิน หรือซายมือของนักบินท่ีบินเขา
หา Runway สัญญาณ Localizer ความถ่ี 90 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถ่ี 150 Hz ทําให
เข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานขวามือ Scale ของ HSI รูป B ตามภาพท่ี ๒-๑๔ และ ๒-๑๕ 

   เครื่องบิน C อยูในตําแหนงตรงกับ Center Line ของ Runway สัญญาณ 
Localizer ความถ่ี 150 Hz มีความแรงเทากับสัญญาณความถ่ี 90 Hz ทําใหเข็ม Deviation อยูตรง
กลาง Scale ของ HSI รูป C ตามภาพท่ี ๒-๑๔ และ ๒-๑๕ 



๑๗ 

 
ภาพท่ี ๒-๑๕ การบินเขาโดยใชระบบ Localizer 

  
 

 
   
 ภาพท่ี ๒-๑๖ การแสดงผลเครื่องวัดบนอากาศยานโดยใชสถานี Localizer 

   

๒.๒.๕.๒  Glide Slope   

  เครื่องบิน A อยูดานบนของ Glide path สัญญาณ Glide Slope ความถ่ี      
90 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถ่ี 150 Hz ทําใหเข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานลาง 
Scale ของ HSI รูป A ตามภาพท่ี ๒-๑๖ 

  เครื่องบิน B อยูดานลางของ Glide path สัญญาณ Glide Slope ความถ่ี   
150 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถ่ี  90 Hz ทําใหเข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานบน 
Scaleของ HSI รูป B ตามภาพท่ี ๒-๑๖ 

  เครื่องบิน C อยูตรงกับ Glide path สัญญาณ Glide Slope ความถ่ี 90 
Hz มีความแรงเทากับสัญญาณความถ่ี  150 Hz ทําใหเข็ม Deviation อยูตรงกลาง Scale ของ HSI 
รูป C ตามภาพท่ี ๒-๑๖ 
 



๑๘ 

 
 

ภาพท่ี ๒-๑๗ การบินเขาและแสดงผลเครื่องวัดบนอากาศยานโดยใชระบบ Localizer 
 

  ๒.๒.๕.๓  Marker Beacon   

  การแสดงผลบนเครื่องบินใหนักบินทราบขณะทําการบินผานสถานี Marker 
Beacon มีดังนี้   

  แสดงใหเห็นดวย Lamp สีน้ําเงินสําหรับ  Outer Marker  สีอําพันสําหรับ  
Middle Marker และสีขาวสําหรับ Inner   

  เกิดสัญญาณเสียงใหไดยินดวย Tone ความถ่ี 400 Hz แบบ Morse Code 
เปน Dash สําหรับ Outer Marker ความถ่ี 1,300 Hz แบบ Morse Code เปน Dot – Dash 
สําหรับ Middle Marker และ ความถ่ี 3,000 Hz แบบ Morse Code เปน Dot สําหรับ Inner    
 



๑๙ 

 
ภาพท่ี ๒-๑๘ Marker Beacon System Functional Diagram 

 

 ๒.๓  VOR (VHF Omni-directional Range)  

 ๒.๓.๑   กลาวโดยทั่วไป 

  VOR เปนระบบนํารองพ้ืนฐานทาง Electronic ซ่ึงมีความสําคัญมากสําหรับ 
การบินท่ีชวยใหนักบินมีความสะดวก และเชื่อถือได ในการบินจากจุดหนึ่งไปอีกจุดหนึ่ง สําหรับขอมูล
ท่ีนักบินอานไดจากหนาปด ดังนี้ ทิศทาง, นามสถานี, บินเขาสู หรือออกจากสถานี    (To-From) 
และ CDI ปจจุบันระบบการนํารองแบบ VOR ยังข้ึนอยูกับเครื่องสงพ้ืนดิน ท่ีสงสัญญาณใหเครื่องรับ 
VOR บนเครื่องบิน   

  สถานี VOR ภาคพ้ืน แบงตามการใชงานได ๒ ประเภทไดแก Category A 
คือ Normal VOR สําหรับ Enroute Navigation และ Category B คือ Terminal VOR สําหรับ 
Terminal Navigation นอกจากนี้ยังแบงตามทฤษฎีการทํางานได ๒ แบบไดแก CVOR 
(Conventional VOR) และ DVOR (Doppler VOR) 

 



๒๐ 

 
 

ภาพท่ี ๒-๑๙ สถานี VOR 
 ท่ีมา : https://commons.wikimedia.org/wiki/File:VOR_DME_BUB.JPG 

  ขอดีของระบบ VOR คือหนาปด VOR แสดงใหนักบินเห็น และเขาใจงายตอ
การปฏิบัติตาม ไมเกิดผลกระทบจากชวงเวลากลางวัน กลางคืน (Night effect) ไมถูกรบกวนจากชั้น
บรรยากาศ   

  ขอเสียของระบบ VOR ไมไดใหขอมูลระยะทาง จึงจําเปนตองติดต้ัง
เครื่องรับ-สง DME รวมใชงานกับเครื่องสง VOR ดวย และตองมีสถานีภาคพ้ืนเพ่ิมมากข้ึนเพ่ือให
ครอบคลุมพ้ืนท่ีใชงาน เนื่องจากการสงคลื่นพลังงานเปนแบบ Line of Sight ซ่ึงสิ่งกีดขวางมีผลตอ
การรับสัญญาณ 

 ๒.๓.๒   คุณลักษณะทางเทคนิค 

  ยานความถ่ีใชงาน 108 - 117.95 MHz  

  Channel Spacing 50 kHz  

  สําหรับความถ่ี 108 – 112 MHz เปนยานความถ่ีของ VOR Category B 
ยกเวนความถ่ีท่ีลงทายดวย .10 , .30 , .50 , .70 , .90  ซ่ึงความถ่ีดังกลาวใชกับระบบ ILS 

  RF Output ประมาณ 200 W ใชงานในระยะ 200 NM สําหรับ Category 
A และประมาณ 50 W ใชงานไดในระยะจํากัด หรือประมาณ 25 NM สําหรับ Category B 

  การแพรกระจายคลื่นแบบ Line of  Sight  

  การบินทดสอบสถานี VOR องคการการบินพลเรือนระหวางประเทศ 
(ICAO) กําหนดใหมีการบินทดสอบเพ่ือหาคาความถูกตองของสถานีเครื่องสง VOR เม่ือติดตั้งครั้งแรก  
ตามระยะเวลาทุก ๑ ป และหลังจากมีการแกไขขอขัดของเม่ือไมเปนตามท่ี T.O.กําหนด การบิน
ทดสอบตองทราบพิกัดท่ีแนนอน กําหนดวิธีทดสอบ กําหนด Sensitivity ของเครื่องรับบนเครื่องบิน 
เพ่ือใหใชงานไดตามปกติ โดยมีคาผิดพลาดของทิศทาง Bearing ไมเกิน ± ๑ องศา   
  Identification Tone ใชความถ่ี 1,020 Hz   

https://commons.wikimedia.org/wiki/File:VOR_DME_BUB.JPG


๒๑ 

 

 ๒.๓.๓  หลักการทํางานของระบบ VOR ภาคพ้ืน 

 ๒.๓.๓.๑  CVOR (Conventional VOR) 

 สัญญาณท่ีสงออกไปจากสถานี VOR ภาคพ้ืนไดแก Reference Signal และ 
Variable Signal Reference Signal เกิดจากการ Modulate ของความถ่ี 9,960 Hz                   
(Sub - Carrier) กับ ความถ่ี 30 Hz แบบ FM ทําให Sub Carrier 9960 Hz เบี่ยงเบนไป ± 480 Hz       
และเม่ือเครื่องรับบนเครื่องบินทําการแยกสัญญาณ Sub Carrier ออกไป จะไดความถ่ี 30 Hz ท่ีใช
เปน Reference Signal โดยมี Phase คงท่ีโดยรอบสถานี สําหรับการสงสัญญาณ Reference  
ออกอากาศ จะ Inphase กันทุก Slot ของ Antenna ท่ีมี 4 Slot 1(NE) , 2(SE) , 3(SW) และ 
4(NW) ดังรูป   

ภาพท่ี ๒-๒๐ Reference Carrier 

 ท่ีมา : T.O.VOR WILCOX5850 

Variable Signal เกิดจากเครื่องสงผลิต Sideband 30 Hz ให 
Goniometer ไดเปน Double Sideband Suppressed - Carrier และสงตอไปท่ี Distribution 
Unit เพ่ือแยกสัญญาณไปยัง Antenna 4 Slot และจะออกไปรวมกันในอากาศโดยมี Phase 
เปลี่ยนแปลงไปทุก ๑ องศาโดยรอบ การสง Variable Signal ซ่ึงชุด Goniometer ทําหนาท่ีผลิต   

Sideband Power สองคา คือ Sideband 1 และ Sideband 2 ท่ีมี 
Amplitude เทากันแตตาง Phase กัน 90 องศาและแตละ Sideband แยกออกเปนสองทางโดยได 
Output ตาง Phase กัน 180 องศา เพ่ือสงตอไปยังสายอากาศ เพ่ือสราง Variable Signal (30 Hz)    

การรวมสัญญาณในอากาศท่ีเรียกวา Space mod ทําใหไดสัญญาณรูปราง 
Limacon หมุนรอบตัวเอง เพ่ือใหเกิด Variable Signal 



๒๒ 

ภาพท่ี ๒-๒๑ Variable Sidebands 
 ท่ีมา : T.O.VOR WILCOX5850  

  การทํา Phasing ของสถานี VOR มีความสําคัญเพ่ือใหสัญญาณท่ี Antenna 
แตละ Slot มี Phase ท่ีถูกตอง อาจทําการตัดทอนสายสงกําลัง หรือการปรับ Phaser ในตัวเครื่องสง
เพ่ือปรับ Sideband Phase ซ่ึงหลังจากนั้นจะตองมีการบินทดสอบ ใหเกิดความแนนอนอีกครั้ง  
 

ภาพท่ี ๒-๒๒ Combined Signals 
 ท่ีมา : T.O.VOR WILCOX5850 
 

  ๒.๓.๓.๒  DVOR (Doppler VOR)  

  สถานี CVOR มีขอจํากัดบางประการ จึงถูกแทนดวย DVOR เนื่องจากมี
ความแนนอนและเชื่อถือไดมากกวา และใชกันไดกับ VOR บนเครื่องบินโดยท่ีไมตองมีการปรับปรุงแต
อยางใด สถานี DVOR ประกอบดวยเครื่องสง 100 Watts มีระบบ Antenna รอบสถานีจํานวน 48 
หรือ 50 Antenna เปนวงกลมมีเสนผาศูนยกลางประมาณ ๕๐ ฟุต และท่ีจุดศูนยกลางอีก 1 Antenna  

 Antenna ท่ีจุดศูนยกลางออกอากาศดวยสัญญาณ 30 Hz AM สําหรับ 
Reference signal 48 หรือ 50 Antenna ออกอากาศดวยสัญญาณ 9,960 Hz Sub – Carrier AM 



๒๓ 

โดยหมุนเวียน (Phase Shift) ออกอากาศแตละ Antenna เปนวงรอบ ๓๐ รอบตอวินาที การเคลื่อนท่ี
ของจุดกําเนิดความถ่ี 9,960 Hz ทําใหเครื่องรับบนเครื่องบิน รับสัญญาณไดเปน Doppler 
Frequency Shift ความถ่ี 9,960 Hz ซ่ึงมีการเบี่ยงเบนไป ± 480 Hz ทําใหไดเปน 30 Hz FM สําหรับ 
Variable signal 

    สัญญาณความถ่ี 30 Hz AM ท่ีออกอากาศจาก Antenna จุดศูนยกลาง        
กับสัญญาณความถ่ี 30 Hz FM ท่ีออกอากาศจาก 48 หรือ 50 Antenna รอบสถานี จะ In Phase กัน
ท่ีทิศเหนือ สวนท่ีทิศอ่ืนๆจะ Out of Phase กันเชนเดียวกับ CVOR 

ตารางท่ี ๒-๑ เปรียบเทียบการทํางานของ Detected Rx Signals ระหวาง CVOR กับ DVOR 
 

Detected Rx Signals CVOR DVOR 
30 Hz AM of  VHF Variable Phase Signal Reference Phase Signal 
30 Hz FM of 9960 Hz 
Sub- Carrier 

Reference Phase 
Signal 

Variable Phase Signal 
(Doppler Frequency Shift) 

 

 ๒.๓.๔   หลักการทํางานของระบบ VOR ภาคอากาศ  

   เครื่องรับ VOR บนเครื่องบิน ทําหนาท่ี รับสัญญาณจากสถานีเครื่องสง 
VOR ภาคพ้ืน ความถ่ี 108 – 117.95 MHz จากนั้นแยกสัญญาณ AM ออกไดเปน ๒ ความถ่ี คือ 
Reference Frequency 30 Hz และ Variable Frequency 9,960 ± 480 Hz   

  ขอมูลทิศทาง (VOR Omni Bearing) ไดจากการแยกสัญญาณ ความถ่ี 30 
Hz AM และ 9,960 ± 480 Hz หรือ 30 Hz FM ใชเปนสัญญาณ Reference นําไปเปรียบเทียบ 
Phase กับ 30 Hz Variable ทําใหทราบทิศทางของสถานี VOR นอกจากนี้ VOR Bearing บน RMI             
ยังสามารถหาคา Relative Bearing ไดโดยเปรียบเทียบกับหัวของเครื่องบิน (Heading)  

  OBS (Omni Bearing Selector) มีไวสําหรับใหนักบินเลือกทิศทาง เพ่ือใช
บินเขาหรือออกจากสถานี VOR โดยมี Course Deviation เทียบกับ OBI (Omni Bearing 
Indicator)  
  การแสดง To – From ไดจากการอาน OBI เทียบกับ OBS และการเปลี่ยน 
Phase ไป ๑๘๐ องศา ทําใหการแสดง To – From เปลี่ยนจาก To เปน From  

  ระบบ Flag Alarm เปนการเตือนความไมแนนอนท่ีเกิดข้ึน โดยปกติมี
เง่ือนไข ๓ ประการไดแก Power Supply ขัดของ, Amplitude ของ Reference หรือ Variable 
Signal ไมเพียงพอ และความแตกตางระหวางการอาน OBI และ Bearing ของ VOR มากเกินไป 

    สายอากาศ VOR บนเครื่องบินเปนแบบ Omni Directional Horizontal 
Dipole และใชรวมกับ Localizer ของระบบ ILS เนื่องจากอยูในยานความถ่ีเดียวกัน 

 ๒.๓.๕   การใหขอมูลของระบบ VOR 

  VOR ใหขอมูลขาวสารกับเครื่องบิน ดังนี้ ทิศทาง, นามสถานี, Course 
Deviation และ To - From  



๒๔ 

  ทิศทาง ไดจากการเปรียบเทียบ Phase ระหวางสัญญาณ Reference และ
สัญญาณ Variable ซ่ึงสัญญาณท้ังสองจะ In Phase กันท่ีทิศเหนือ และจะมี Phase เปลี่ยนแปลงไป
ทุก ๑ องศาโดยรอบ  
 

ภาพท่ี ๒-๒๓ หลักการแพรสัญญาณระบบ VOR 
  
  นามสถานี Identification Tone ใช Tone ความถ่ี 1,020 Hz เปน
สัญญาณเสียง Morse Code แทนอักษรนามสถานี ประกอบดวย 3 ตัวอักษร โดยระยะเวลาสัญญาณ 
Tone ท่ีเปน Dots = 0.125 Sec , Dashes = 0.375 Sec , ระยะเวลาระหวาง Dots กับ Dashes 
ภายในอักษร = 0.125 Sec และระยะเวลาระหวางอักษร = 0.375 Sec โดยการModulation แบบ 
AM ออกอากาศไปพรอมกับ Reference Signal   

  กรณีสงแบบ Voice Broadcast สัญญาณเสียงจากภายนอกสามารถใชงาน
ไดกับเครื่องสง VOR ในกรณีนี้ Identification จะถูก Disabled ไปโดยอัตโนมัติ     

  Course Deviation เกิดจากการใช OBS เลือกทิศทางเพ่ือบินเขาหรือออก
จากสถานี VOR โดยเทียบกับ Omni Bearing  

   การแสดง To – From ของเครื่องบินท่ีบินเขาหา หรือออกจากสถานี VOR                                   
  



๒๕ 

 

ภาพท่ี ๒-๒๔ หนาปด แสดงขอมูลของ VOR บนเครื่องบิน 
 ท่ีมา : http://www.navfltsm.addr.com/vor-nav.htm 

  A - Rotating Course Card เลือกจาก 0 to 360° ซ่ึงแสดง VOR Bearing 
ท่ีถูกเลือกไวสําหรับบินเขาหรือออก ตัวอยางเลือก 345° Radial   

  B - Omni Bearing Selector หรือ OBS Knob ใชสําหรับปรับ Course Card 

  C - CDI หรือ Course Deviation Indicator เข็มนี้เบนซายหรือขวาแสดง
วาทิศทางของเครื่องบินยังไมตรงกับ Course ท่ีตองการ ถาตรงเข็มจะอยูตรงกลางดังรูปนี้  

  D - The To-From Indicator. ลูกศรนี้จะบอกวาบินเขาหรือออกจากสถานี 
VOR และจะมีธงแดงลงมาปดท่ีลูกศร To-From เม่ือรับสัญญาณ VOR ไมไดหรือ ขัดของท่ีตองแกไข
ตามรูปหนาปดแสดงใหเห็นวาการบินตรงกับ Course ท่ีไดตั้งคาไว 
  การแสดงใหทราบจาก RMI เปน Relative Bearing และ Magnetic 
Bearing ซ่ึงสามารถเลือก OBS ทิศทางท่ีตองการได 

                 

ภาพท่ี ๒-๒๕ การแสดงผลการบินตรงกับ Course 
 ท่ีมา : http://www.navfltsm.addr.com/vor-nav.htm 

  การแสดงใหทราบการบินท่ีไมตรงกับ Course ท่ีไดตั้งคาไว  



๒๖ 

                      
 

ภาพท่ี ๒-๒๖ การแสดงผลการบินไมตรงกับ Course 
 ท่ีมา : http://www.navfltsm.addr.com/vor-nav.htm 
 

  การแสดงใหทราบวาสัญญาณ VOR ใชงานไมได Flag Show สีแดง 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 

ภาพท่ี ๒-๒๗ การแสดงผลระบบ VOR ใชงานไมได 
 ท่ีมา : http://www.navfltsm.addr.com/vor-nav.htm 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

http://www.navfltsm.addr.com/vor-nav.htm
http://www.navfltsm.addr.com/vor-nav.htm


๒๗ 

 ๒.๔  TACAN (Tactical Air Navigation)  
 

             

ภาพท่ี ๒-๒๘ Mobile TACAN 
 ท่ีมา : https://commons.wikimedia.org/wiki/File:Portable_TACAN_calibration.jpg 

 ๒.๔.๑  กลาวโดยทั่วไป 

  TACAN เปนระบบเครื่องชวยเดินอากาศท่ี กองทัพสหรัฐอเมริกา และ
ประเทศสมาชิกองคการ NATO ใชทางยุทธวิธีในทางทหารโดยเฉพาะทํางานรวมกันระหวางสถานี
ภาคพ้ืนกับเครื่องรับ-สงบนเครื่องบิน หรือระหวางเครื่องบินกับเครื่องบิน  โดยใชงานเปนเครื่องชวย
เดินอากาศหลัก ท่ีติดตั้งกับเครื่องบินรบท่ัวไป เพ่ือนําเครื่องบินเขาหาเปาหมาย หรือสนามบินได
ถูกตอง สถาน ีTACAN มีคุณลักษณะพิเศษคือสามารถเคลื่อนยายไปติดตั้งใชงาน ณ ตําแหนงตางๆ ท่ี
ตองการทางยุทธวิธีไดสะดวกและรวดเร็ว สามารถใชเปนแบบ Air Borne TACAN ในขณะทําการบิน
ทางยุทธวิธีเพ่ือบอกตําแหนงและทิศทางของเครื่องบินรบอ่ืน ขณะทําการบินดวยความเร็วสูงทําใหเกิด
ความปลอดภัยมากยิ่งข้ึน โดยใหขอมูลกับนักบิน ดังนี ้

  ทิศทาง  

  ระยะทาง  

  นามสถานี  

  Course Deviation Indicator (CDI) 

  To - From  

  เนื่องจากขอมูลทิศทาง และระยะทาง รวมไวในระบบเดียวกันท่ีสถานี
ภาคพ้ืนจึงงายตอการติดตั้งใชพ้ืนท่ีนอยกวา VOR ไมจําเปนตองติดตั้งในอาคารเปนแบบสถานีประจํา
ท่ี (Fixed TACAN)  แตสามารถติดตั้งใน Shelter, รถบรรทุก หรือ เรือ สําหรับใชงานระยะเวลาสั้นๆ 
เปนแบบเคลื่อนท่ีได (Mobile TACAN) และใหความแนนอนมากกวา VOR/DME เนื่องจากใชคลื่น
ความถ่ี 15 Hz และ 135 Hz เปนสวนประกอบ การใหขอมูลทิศทางมีคาความผิดพลาดไมเกิน ± ๑ 
องศา และคาความผิดพลาดของระยะทางไมเกิน 185 m หรือไมเกิน  ± 0.1 NM  

https://commons.wikimedia.org/wiki/File:Portable_TACAN_calibration.jpg


๒๘ 

  เครื่องรับ VORTAC มีความออนตัวโดยสามารถใช VORTAC รับสัญญาณ
ทิศทางจากสถานี VOR และรับสัญญาณระยะทางจากสถานี TACAN ภาคพ้ืนใน Function DME       
ทําใหสามารถลดจํานวนสถานี DME ลงได  โดยใชสถานี TACAN ปรับเปน DME แทน 

สถานี TACAN นําเครื่องบินเขาหาเปาหมาย  แตอาจถูกขาศึกใชงานนํา
เครื่องบินเขามาโจมตีไดเชนกัน ตางจากระบบ GPS, JPALS (Joint Precisions Approach And 
Landing System) ซ่ึงปองกันการโจมตีไดดีกวา และสามารถทําการบินแบบ Auto Operations ได 
ปจจุบันเครื่องบินบางชนิดเริ่มมีการใชงานเครื่องชวยเดินอากาศท่ีไมตองมีสถานีภาคพ้ืน เชน ระบบ 
GPS เปนตน 

 ๒.๔.๒   คุณลักษณะทางเทคนิค  

 Standard TACAN Signal MIL STD 291 C  

  ความถ่ีท่ีใชงานอยูในยาน UHF 962 – 1,213 MHz แบงเปน 126 
Channel  โดยแยกเปน Low Band 63 Channel และ Hi Band 63 Channel  และยังกําหนดเปน 
X-Mode และ Y-Mode โดยแตกตางกันในเรื่อง ความถ่ีของเครื่องรับ – สง และคุณลักษณะเฉพาะ
ของ Pulse ท่ีใชงานในระบบ สําหรับสถานี TACAN ของ ทอ.ไทย ใชงานเฉพาะ X-Mode เทานั้น 

ตารางท่ี ๒-๒ แสดงความถ่ีของสถานี TACAN  
 

BAND CHANNEL RECEIVER TRANSMITTER 
   X-MODE Y-MODE 
 

 
LO 
 

1 
2 
3 
. 
. 

63 

1,025 
1,026 
1,027 

. 

. 
1,087 

962 
963 
964 

. 

. 
1,024 

1,088 
1,089 
1,090 

. 

. 
1,150 

 
 

HI 

64 
65 
66 
. 
. 

126 

1,088 
1,089 
1,090 

. 

. 
1,150 

1,151 
1,152 
1,153 

. 

. 
1,213 

1,025 
1,026 
1,027 

. 

. 
1,087 

ท่ีมา : T.O.TACAN AN/TRN-26 

  Main หรือ North Reference Burst แบบ X – Mode เปนขบวน Pulse 
จํานวน 12 Pulse Pair โดยท่ี Pulse ท่ี 1 กับ 2 หางกัน 12 µS และระหวาง Pair ท่ี 1 กับ 2 หางกัน 30 µS  

  Auxiliary Reference Burst แบบ X – Mode เปนขบวน Pulse จํานวน     
6 Pulse Pair โดยท่ี Pulse ท่ี 1 กับ 2 หางกัน 12 µS และระหวาง Pair ท่ี 1 กับ 2 หางกัน 24 µS  
 
 
 
 
 
 



๒๙ 

 

 

 

 

 

 

ภาพท่ี ๒-๒๙ สัญญาณ North Burst และ Aux Burst 
ท่ีมา : T.O.TACAN AN/TRN-26 

 
  Identification แบบ Morse Code ใชสัญญาณ Tone ความถ่ี 1,350 Hz 
ประกอบดวย 3 ตัวอักษร สงออกอากาศทุก 37.5 วินาที โดยระยะเวลาสัญญาณ Tone ท่ีเปน          
Dots = 0.125 Sec, Dashes = 0.375 Sec, ระยะเวลาระหวาง Dots กับ Dashes ภายในอักษร = 
0.125 Sec และระยะเวลาระหวางอักษร = 0.375 Sec 

  Reply Delay 50 µS สําหรับ X – Mode หรือ 56 µS สําหรับ Y – Mode 

๒.๔.๓   หลักการทํางานของระบบ TACAN ภาคพ้ืน      
         ระบบ TACAN ภาคพ้ืนประกอบดวย ชุดเครื่องรับ - สง,  Antenna และ ชุด  
Monitor  

 ๒.๔.๓.๑   ชุดเคร่ืองรับ 

   รับสัญญาณ Interrogation Pulse จากเครื่องบิน ทําการ
ถอดรหัส Pulse Pair เพ่ือเลือกทํางานเฉพาะสัญญาณของระบบ TACAN เทานั้น และเขารหัส Pulse 
Pair กอนทําการปอนใหชุดเครื่องสง ทําการสงออกอากาศตอไป    

   ผลิตสัญญาณ Squitter โดยตามปกติเครื่องรับ TACAN 
ภาคพ้ืนสามารถใหบริการขอมูลระยะทางกับเครื่องบินในเวลาเดียวกันได ๑๐๐ เครื่อง ขณะท่ีไมมี 
Interrogation Pulse หรือมีเครื่องบินใชงานไมถึง ๑๐๐ เครื่อง เครื่องรับ TACAN ภาคพ้ืนจะทําการ
ผลิต Squitter Signal ข้ึนทดแทน Interrogation Pulse หรือเรียกวา Noise Generation เพ่ือ

ชดเชยหรือทดแทน Reply Pulse ใหได 2,700 ± 90 Pulse Pair Per Second  เพ่ือใหการสงออก
อากาศคงท่ีตลอดเวลา 

 

 

 

 



๓๐ 

   ๒.๔.๓.๒  ชุดเคร่ืองสง 

       ผลิต North หรือ Main Reference Burst และ Auxiliary 
Reference Burst สําหรับใชเปนสัญญาณอางอิงกับ Phase ของสัญญาณ Variable Signal เพ่ือให
เครื่องรับบนเครื่องบินทําการวัด Phase เปนองศาและแปลงเปนขอมูลทิศทางตอไป  

   ผลิต Identification เปนแบบ Morse Code ท่ีมีขนาด ๓ 
ตัวอักษร 

   สงสัญญาณ Reply Pulse ออกอากาศหลังจากระยะเวลา 
Reply Delay เพ่ือนําไปแปลงคาเปนขอมูลระยะทางตอไป 

   จัดลําดับความเรงดวน (Piority) ของสัญญาณท่ีจะทําการ
สงออกอากาศตามลําดับ ดังนี้ 1. Azimuth (Main Reference Burst และ Auxiliary Reference 
Burst) 2. Identification 3. Distance (Reply Pulse) และ 4. Squitter (Noise)  

 ๒.๔.๓.๓ ชุด Antenna  

   แพรกระจายคลื่นความถ่ีวิทยุออกอากาศครอบคลุมพ้ืนท่ีใช
งาน โดย Variable signal เปนคลื่นสัญญาณรูปหัวใจ (Cardioid pattern) หมุนรอบตัวเองดวย
ความเร็ว ๙๐๐ รอบตอนาที ซ่ึงทําใหเกิดเปนสัญญาณ Sine wave ในทุกทิศทาง ท่ีเครื่องรับบน
เครื่องบินรับได โดยมี Phase แตกตางกันโดยรอบ ๓๖๐ องศา 

 

 
ภาพท่ี ๒-๓๐ คลื่นสัญญาณรูปหัวใจ 

ท่ีมา : T.O.TACAN AN/TRN-26 
  การแพรกระจายคลื่น 135 Hz Variable ใน 1 Cycle ของ
สัญญาณ 15 Hz Variable ทําการสงสัญญาณ Sine wave จํานวน 9 Cycle เพ่ือเพ่ิมประสิทธิภาพให
มีความแนนอนมากข้ึน 
 



๓๑ 

 

 

 

 
 

ภาพท่ี ๒-๓๑ การ Modulation ระหวางสัญญาณ 15 Hz กับ 135 Hz 
ท่ีมา : T.O.TACAN AN/TRN-26 

  ทําการสง Reference Pulse ท่ีมีความสัมพันธกับการ
แพรกระจายคลื่น Variable Signal โดยสง Main Reference Burst  ทุกรอบของ 15 Hz Variable 
ขณะท่ีคลื่นรูปหัวใจหมุนใหพลังงานสูงสุดไปทางทิศตะวันออกของสถานี TACAN และทําการสง 
Auxiliary Reference Burst   ในทํานองเดียวกัน   

 
ภาพท่ี ๒-๓๒ การสงสัญญาณ TACAN 

ท่ีมา : T.O.TACAN AN/TRN-26 

   ๒.๔.๓.๔ ชุด Monitor 

  ตรวจสอบการทํางานของระบบ  ตามคุณสมบัติท่ีสําคัญ ไดแก 
Receiver Sensitivity, Reply Delay, Pulse Rate, Pulse Spacing, 15 Hz Azimuth, 135 Hz 
Azimuth, North Reference Burst, Auxiliary Reference Burst, Power Output, 
Identification Spacing ฯลฯ เพ่ือใหสัญญาณท่ีออกอากาศมีความถูกตองและเชื่อถือได โดยมีท้ัง
แบบ Local Maintenance Monitoring System และ Remote Maintenance Monitoring 
System สามารถตรวจสอบการทํางานผานระบบสื่อสารทางไกลได 

 



๓๒ 

 ๒.๔.๔   หลักการทํางานของระบบ TACAN ภาคอากาศ     

 

ภาพท่ี ๒-๓๓ การรับสัญญาณ TACAN บน อากาศยาน 

  ระบบเครื่องรับ-สง TACAN บนเครื่องบิน ทําการ รับ – สง สัญญาณ            
และใหขอมูลทิศทาง, ระยะทาง, นามสถานี, Course  Deviation และ To From แกนักบิน 

  ขอมูลทิศทาง ประกอบดวยสัญญาณ Reference และสัญญาณ Variable 
ทําการวัดเปรียบเทียบระหวางสัญญาณ Reference Burst กับ Phase สัญญาณ Variable (Sine 
wave) ณ จุดท่ีเริ่มจะเปนบวกของสัญญาณ Sine wave ของคลื่นลูกตอไป หรือเรียกวาจุด Positive 
Going Crossover โดยทําการวัดเปนองศา และนําไปแสดงผลเปนทิศทางของสถานี TACAN 
เปรียบเทียบกับ Magnetic North   



๓๓ 

 
ภาพท่ี ๒-๓๔ การแปลงสัญญาณเปนขอมูลทิศทาง 

 ขอมูลระยะทาง ไดจากเวลาการเดินทางของ Interrogation Pulse ท่ี
เครื่องสงบนเครื่องบินสงไป  และเครื่องรับบนเครื่องบินรับ Reply Pulse จากสถานี TACAN ภาคพ้ืน  
โดยใชหลักการเดินทางของคลื่นแปลงเปนระยะทาง โดยระยะทาง ๑ เรดารไมล (NM) ใชเวลา 12.36 
µS (หมายถึงคลื่นเดินทางไปและกลับ ระยะทาง 1 NM ใชเวลา 12.36 µS)  และเครื่อง รับ - สงบน
เครื่องบินจะตองชดเชยเวลา Reply Delay เพ่ือใหอานขอมูลระยะทางไดถูกตอง 

 

 

ภาพท่ี ๒-๓๕ สัญญาณ Interrogation Pulse และ Reply Pulse 



๓๔ 

  ขอมูลเสนทางบิน หรือ Course Deviation และ To – From ไดจากการ
เปรียบเทียบระหวาง Relative Bearing กับเสนทางการบินท่ีเลือกไว และทําการประมวลผลเพ่ือให 
Deviation Bar แสดงทิศทางการเคลื่อนท่ีของเครื่องบินวาเบี่ยงเบนไปจากเสนทางท่ีตองการมากนอย
เพียงใด และ Flag To-From จะแสดงใหทราบวาบินเขาหาหรือออกจากสถานี TACAN  

  ขอมูลนามสถานี ไดจากการ Detect สัญญาณเสียง Tone ความถ่ี 1,350 Hz   
แบบ Morse Code ขนาด ๓ ตัวอักษร  

  สวนประกอบของระบบ TACAN บนเครื่องบิน มีดังนี้  Antenna, R/T, D/A 
Adapter, RNAV Interface, ระบบ Compass และ HSI  

 Antenna ทําหนาท่ีรับ – สง คลื่นวิทยุ ติดตั้งไวดานลางลําตัวของเครื่องบิน       
หรือติดตั้งท้ังดานบนและดานลางลําตัวเครื่องบิน   

 R/T Unit ทําหนาท่ีรับ – สงสัญญาณ และถอดรหัส Pulse Pair จากนั้น
ประมวลผลเปนขอมูลทิศทาง ระยะทาง สงใหกับชุด D/A Adapter เพ่ือแปลงเปนสัญญาณใหกับชุด
แสดงผล (Indicator) โดยแยกสัญญาณนามสถานีใหชุด Audio Control ซ่ึงสามารถปรับความแรงของ
สัญญาณเสียงได 

 

 

ภาพท่ี ๒-๓๖ TACAN Transceiver 
  

   D/A Adapter ทําหนาท่ีแปลงสัญญาณขอมูลทิศทาง ระยะทาง ใหสามารถ
แสดงผลได นอกจากนั้นยังรับคาทิศทาง Compass บนเครื่องบินและคา Course Set มาประมวลผล
เปนขอมูล Relative Bearing, Course Deviation และ To – From  

 RNAV Interface ทําหนาท่ีแปลงขอมูลระหวาง R/T กับชุด HSI ดวยระบบ   
Computer ใหสามารถ ควบคุม ทิศทาง และ ตําแหนงของเครื่องบินได 

  ชุด TACAN Display (HSI) ทําหนาท่ีแสดงผลขอมูล ของระบบ TACAN    
โดยมี Compass เปนอุปกรณ Magnetic แสดงทิศเหนือแมเหล็กโลก เพ่ือใชในการหาทิศเหนือจริง  

Function การใชงานของระบบ TACAN บนเครื่องบิน 

  REC Mode ใชสําหรับการรับสัญญาณขอมูล Bearing, Course Deviation 
และ To - From จากสถานีภาคพ้ืน ใหแสดงผลท่ี HSI 

  R/T Mode ใชสําหรับการรับสัญญาณของมูล Bearing, Distance และ 
Course Deviation จากสถานีภาคพ้ืน ใหแสดงผลท่ี HSI   



๓๕ 

  A/A REC Mode ใชงานระหวาง Air to Air ใหขอมูล เหม่ือนกับ REC 
Mode แตขอมูล Bearing ท่ีไดรับจะเปนทิศทางไปยังเครื่องบินท่ีใชงานรวมกัน 

  A/A R/T Mode ใชงานระหวาง Air to Air ใหขอมูล เหมือนกับ R/T 
Mode แตขอมูล Bearing และระยะทาง ท่ีไดรับจะเปนทิศทางไปยังเครื่องบินท่ีใชงานรวมกัน  และ
ถากรณีท่ีเครื่องบินท่ีใชงานรวมกันไมอุปกรณท่ีใชผลิตสัญญาณ Bearing จะทําใหรับขอมูลเฉพาะ
ระยะทางเทานั้น 

  การ Test  มีท้ังแบบ Manual Seft Test และ Automatic Self Test  

  Manual Seft Test คือการตรวจสอบการทํางานของเครื่องโดยเจาหนาท่ีชาง 
ซ่ึงเปนการทดสอบอุปกรณของระบบ TACAN บนเครื่องบินเม่ือมีการเปลี่ยนหรือแกไขอุปกรณ ยกเวน
ชุด Antenna   

  Automatic Self Test คือการตรวจสอบการทํางานของเครื่องแบบ
อัตโนมัติ เม่ือเครื่องรับทําการรับสัญญาณไมได หรือมีความแรงไมเพียงพอเปนเวลานานเกินกวา 
Memory Time ระบบจะทําการ Automatic Self Test โดยเข็มของ Bearing จะชี้ทิศทาง ๒๗๐ 
องศาเปนเวลาประมาณ ๒-๔ วินาที และเม่ือจบการ Automatic Self Test แลวยังไมสามารถรับ
สัญญาณไดเพียงพอ Control Lights จะแสดงใหนักบินทราบวาไมสามารถใชงานได 

 
 ภาพท่ี ๒-๓๗ การรับสงสัญญาณ TACAN 

 ๒.๔.๕   การใหขอมูลของระบบ TACAN  

 การใหขอมูลของระบบ TACAN ประกอบดวย Horizontal Situational 
Indicator (HSI) ซ่ึงใชแสดงขอมูลหลายอยาง 



๓๖ 

 

 

 ภาพท่ี ๒-๓๘ การใหขอมูลของระบบ TACAN 
  

 
 ภาพท่ี ๒-๓๙ Horizontal Situational Indicator (HSI) 

   ขอมูลทิศทาง เปน Magnetic Bearing ไปยังสถานี TACAN ท่ีใชงาน แสดง
ใหทราบโดย Bearing Pointer 

   ขอมูลระยะทาง เปน Nautical Mile จากเครื่องบินถึงสถานี TACAN ท่ีใช
งาน แบบ Slant Range แสดงใหทราบโดย Range Indicator   

   ขอมูล Course Deviation หรือ ทิศทางท่ีเลือกสําหรับใชเปนเสนทางบิน 
สามารถ Set ไดโดยหมุน Omni Bearing Selector (OBS)  แสดงใหทราบโดย Course  Deviation 
Indicator (CDI)  

   ขอมูล To - From บอกใหทราบวาเปนการบินเขาหาหรือออกจากสถานี 
แสดงใหทราบโดย To - From Indicator 

   นอกจากนี้ยังมี Flag Alarm เตือนเม่ือเครื่องมีขอขัดของเกิดข้ึน  หรือ
เครื่องรับสัญญาณไมได    

 

 



๓๗ 

 ๒.๕   DME (Distance Measuring Equipment)  

        ๒.๕.๑   กลาวโดยทั่วไป 

   ระบบ DME ประกอบดวยสถานีภาคพ้ืน และเครื่องรับ-สง DME บน
เครื่องบินเพ่ือใชวัดระยะทางระหวางเครื่องบินกับสถานีภาคพ้ืน โดยใชเปนพ้ืนฐานสําหรับ การ
กําหนดตําแหนง การบินเขาหาสนามบิน การปองกันปญหาการจราจรทางอากาศ และการรออยูใน
ตําแหนงท่ีกําหนด หรือคํานวณ Ground Speed 

 
ภาพท่ี ๒-๔๐ การรับสงสัญญาณ DME 

ท่ีมา : https://www.rohde-schwarz.com/us/applications/analyze-your-tacan-
and-dme-ground-equipment-application-card_56279-393025.html 

  สถานี DME ภาคพ้ืนประกอบดวย Receiver transmitter และ Antenna       
ซ่ึงทํางานอยูในยานความถ่ี 962-1213 MHz สําหรับเครื่องรับ-สง DME บนเครื่องบินประกอบดวย 
Transceiver, Control Unit, Distance Indicator และ Antenna   

  การแพรกระจายคลื่นของสถานี DME ภาคพ้ืนจะมีอุปสรรคในเรื่องของสิ่ง
กีดขวางสัญญาณ และเกิดการสะทอนของคลื่นเรียกวา Echo ทําใหสถานี DME จะรับสัญญาณ Echo 
ไดอีกครั้งหลังจากรับสัญญาณหลัก ทําใหไดระยะทางผิดพลาด ซ่ึงสามารถแกไขปญหาโดยตัด Echo 
ดวยวงจร Echo Suppressor  

 ๒.๕.๒  คุณลักษณะทางเทคนิค 

  การวัดระยะทางจาก Air to Ground ของระบบ DME ไดระยะทางใน
ระนาบ Slant Range เปนระยะท่ีวัดจากเครื่องบินไปยังสถานี DME โดยตรง  ซ่ึงมีความสัมพันธกับ
ความสูงของเครื่องบิน  และแตกตางจากระยะทางตามแนวพ้ืนดิน  

 



๓๘ 

 
ภาพท่ี ๒-๔๑ การวัดระยะทางแบบ Slant Distance 

ท่ีมา : http://www.cfinotebook.net/notebook/avionics-and-instruments/distance-
measuring-equipment 

  ยานความถ่ีใชงานของระบบ DME คือ 962 – 1213 MHz 
   

 

ภาพท่ี ๒-๔๒ ยานความถ่ี DME 
ท่ีมา : T.O.TACAN AN/TRN-26 

  DME ทํางานอยูในยานความถ่ี 962 – 1,213 MHz ซ่ึงสามารถแบงการใช
งานได 126 Channel ท้ัง X – Mode และ Y – Mode เชนเดียวกับ ระบบ TACAN  

  Frequency Pairing แตละชองความถ่ีของ DME ถูกกําหนดใหใชงานคูกับ
ระบบ VOR หรือ ILS โดย ICAO (International Civil Aviation Organization) 

  Pulse Spacing ของการใชงานแบบ X – Mode มีระยะหางระหวาง 
Pulse ท่ี 1 กับ Pulse ท่ี 2 ของ Interrogation Pulse และ Reply Pulse เทากับ 12 µS สําหรับ
การใชงานแบบ Y-Mode มีระยะหางระหวาง Pulse ท่ี 1 กับ Pulse ท่ี 2 ของ Interrogation Pulse 
เทากับ 36 µS และของ Reply Pulse เทากับ 30 µS    

http://www.cfinotebook.net/notebook/avionics-and-instruments/distance-measuring-equipment
http://www.cfinotebook.net/notebook/avionics-and-instruments/distance-measuring-equipment


๓๙ 

  Delay Time ของระบบ DME แบบ X-Mode เทากับ 50 µS สวนแบบ         
Y-Mode เทากับ 56 µS 

  กําลังออกอากาศของสถานีภาคพ้ืน มีท้ัง Low Power 100 Watts และ 
High Power 1000 Watts ท้ังนี้ข้ึนอยูกับความจําเปนในการใชงาน  

 ๒.๕.๓  การทํางานของเคร่ืองรับ-สง DME ภาคพ้ืน   

  เครื่องรับ-สง DME ภาคพ้ืน ติดตั้งใชงานรวมกับ VOR หรือ ILS (กรณีท่ี
ไมไดติดตั้ง Marker Beacon) โดยทํางานท่ีความถ่ีคงท่ีซ่ึงกําหนดไว สถานี DME ภาคพ้ืนสามารถ
ใหบริการกับเครื่องบินได 100 เครื่องในเวลาเดียวกัน ถาหากมีเครื่องบินมากกวา 100 เครื่องสถานี
ภาคพ้ืนก็จะเลือกตอบแตเฉพาะสัญญาณท่ีมีความแรงสูงสุด 100 เครื่อง  

  ขณะท่ีไมมี Interrogation Pulse จากเครื่องบิน  หรือมีเครื่องบินใชงานใน
เวลาเดียวกันไมถึงจํานวน 100 เครื่อง เครื่องรับ-สง DME ภาคพ้ืนทําการผลิต Squitter Signal 
ชดเชยใหไดเปนจํานวน 2,700 Pulse Pair Per Second เพ่ือใหชุดเครื่องสงมีกําลังออกอากาศคงท่ี 

  ระยะเวลาตั้งแตไดรับสัญญาณ Interrogation Pulse ผานกระบวนการท่ี
เครื่อง รับ-สง DME ภาคพ้ืน จนกระท่ังสงสัญญาณ Reply Pulse ออกอากาศ เรียกวา Delay Time 
ซ่ึงใชระยะเวลา 50 µS สําหรับ X-Mode หรือ 56 µS สําหรับ Y-Mode โดยท่ีเครื่องรับ-สงบน
เครื่องบินจะตองนําคา Delay Time มาประกอบการคํานวณเพ่ือใหไดระยะทางท่ีถูกตอง 

    สถาน ีDME ภาคพ้ืนทําการสง Identification Signal ทุกๆ ๓๐-๔๐ วินาที  
โดยการสงสัญญาณเสียง Tone ความถ่ี 1,350 Hz แบบ Morse Code ขนาด ๓ ตัวอักษร ใชแทน
นามสถานี และการติดตั้งเครื่อง รับ - สง DME ภาคพ้ืน ใชงานรวมกับระบบ VOR หรือ ILS การสง
สัญญาณ Identification ตองสัมพันธกัน โดยทําการสงสัญญาณเสียง Tone แบบ Morse Code 
ของเครื่องสง VOR หรือ ILS เปนจํานวน ๓ ครั้ง (๑ ครั้งประกอบดวย ๓ ตัวอักษร) ติดตอกัน จากนั้น
ทําการสงสัญญาณเสียง Tone แบบ Morse Code ของระบบ DME จํานวน ๑ ครั้ง เปนวงรอบ
หมุนเวียนตอเนื่องตลอดเวลา โดยมีระบบ Synchronize/Keying ทําหนาท่ีควบคุม 

 ๒.๕.๔  การทํางานของเคร่ืองรับ-สง DME ภาคอากาศ 

  เม่ือนักบินเลือกใชความถ่ีของ VOR หรือ ILS ความถ่ีของ DME จะถูกเลือก
โดยอัตโนมัติ 

  เครื่องสง DME บนเครื่องบินทําการสง Interrogation Pulse Pair ไปยัง
สถานี DME ภาคพ้ืน จากนั้นเครื่อง DME ภาคพ้ืนใชเวลา 50 µS ทําตามกระบวนการ และสง Reply 
Pulse ใหกับเครื่องรับ DME บนเครื่องบิน โดยมีการพิสูจนวาเปน Pulse แบบท่ีเครื่องสง DME บน
เครื่องบินเครื่องนั้นสงออกไปหรือไม และคํานวณเวลาท่ีใชในการเดินทางของคลื่น Pulse ใหเปน
ระยะทางเพ่ือนําไปแสดงผลใหนักบินทราบ เครื่องรับ – สง DME บนเครื่องบินทํางานตอเนื่องจนถึง
ระยะทางท่ีไมสามารถรับสัญญาณได หรือเปลี่ยนความถ่ีไปใชงานสถานี DME ภาคพ้ืนอ่ืน 

   Search Mode ของ DME บนเครื่องบิน เม่ือ Switch ON จะทําการสง 
Interrogation Pulse Pair ประมาณ 100 Pulse Pair Per Second ซ่ึงตามปกติเครื่องรับ - สง 
DME ภาคพ้ืน ท่ีชองความถ่ีเดียวกันนั้น สามารถรับ Interrogation Pulse จากเครื่องบินไดหลาย
เครื่องในเวลาเดียวกัน  โดยท่ีระบบ DME บนเครื่องบินแตละเครื่อง สง Interrogation Pulse ท่ีมี 
Pulse Rate ไมเทากัน โดยใชเปนรหัส Pulse  ของเครื่องรับบนเครื่องบินเม่ือทําการรับ Reply 



๔๐ 

Pulse เพ่ือใหทราบวาเปน Reply Pulse ของตนเอง  ซ่ึงเกิดจากการสุมจํานวน Interrogation 
Pulse ของเครื่องสง DME บนเครื่องบิน  

 
ภาพท่ี ๒-๔๓ สัญญาณ Search Mode 

 
    Track Mode คือการทํางานของเครื่องรับ DME บนเครื่องบิน เม่ือ

ถอดรหัส Reply Pulse และทราบวาเปนของตนเอง จากนั้นจะทําการลดจํานวน Interrogation 
Pulse ลงเหลือประมาณ 20 Pulse Pair per Second เปนการ Lock On เพ่ือแสดงขอมูลระยะทาง  

  Memory Mode เปนชวงระยะเวลาท่ีเครื่องรับบนเครื่องบินรับ Reply 
Pulse ไมไดในขณะท่ี Lock On อยู การทํางานจะเปลี่ยนไปเปน Memory Mode โดยการคางคา
การแสดงผลระยะทางตอไป 10 วินาที กรณีท่ีสามารถรับสัญญาณ Reply Pulse ไดอีกครั้งหนึ่ง 
เครื่องรับ DME บนเครื่องบินจะกลับไปทํางานในสถานะ Track Mode ได กรณีท่ีผานพนระยะเวลา 
Memory Mode แลว โดยท่ีไมสามารถรับสัญญาณ Reply Pulse ได เครื่องรับ DME บนเครื่องบิน
จะเปลี่ยนสถานะการทํางานไปเปน Search Mode  

  DME Indicator มีท้ัง Dual และ Single Indicator และแบบท่ีเปน 
electromechanical หรือแบบใหมเปนแบบ Seven Light Bar ซ่ึงเหมาะกับ Digital DME Output  

  ระบบ DME ท่ีติดตั้งบนเครื่องบินมี ๒ ชุด (DME 1 และ DME 2) แตละชุด
ประกอบดวย VHF NAV Control Panel, DME Interrogator, Antenna และ Digital Nautical  
Mileage Indication          

  



๔๑ 

 
ภาพท่ี ๒-๔๔ DME System Block Diagram 

  

๒.๕.๕  การใหขอมูลของระบบ DME 

                   

 
ภาพท่ี ๒-๔๕ DME Indicator 

 
  ระบบ DME ใหขอมูลขาวสารกับเครื่องบิน คือ ระยะทาง และนามสถานี

โดยท่ี Range Indicator แสดงผลระยะทางเปนไมลทะเล สําหรับสัญญาณเสียง Morse Code แทน
นามสถานี แยกออกไปท่ี Distribution Panel สําหรับเชื่อมตอเขาหูฟงของนักบิน 

 



๔๒ 

 ๒.๖   ระบบ INS (Inertial Navigation System) 

          ๒.๖.๑   กลาวโดยทั่วไป   

         ระบบ INS เปนเครื่องชวยเดินอากาศท่ีมีลักษณะการทํางานแบบ Self 
Control คือ ทํางานโดยไมตองอาศัยสถานีสงภาคพ้ืนหรือดาวเทียม ไมตองการสัญญาณวิทยุ หรือการ
มองเห็นเพ่ือหาตําแหนงและทิศทางของเครื่องบิน  ติดตั้งใชงานบนอากาศยาน โดยพัฒนาการมาจาก
ระบบ Inertial Guidance ท่ีใชควบคุมการเดินทางของขีปนาวุธ โดยสถาบัน MIT (Massachusetts 
Institute of Technology) ไดออกแบบสรางเปนเครื่องแรก นิยมใชกันแพรหลายตอจากยุคของ 
Doppler และเปนเครื่องชวยเดินอากาศในอุดมคติ ท่ีใชงานในกิจการทหาร เปนแบบ Passive ไมมี
การสงสัญญาณหรือพลังงานใหขาศึกรับไปใชประโยชนได และ Self-contain ซ่ึงสามารถทํางานดวย
ตัวเองโดยไมตองอาศัยเครื่องสงหรือเครื่องรับภาคพ้ืน ซ่ึงมีขีดจํากัดท่ีไมสามารถติดตั้งสถานีภาคพ้ืนใน
เขตของขาศึกได 
 

 

ภาพท่ี ๒-๔๖ Inertial Navigation Unit Frontispiece 
   

       ๒.๖.๒  หลักการทํางานของระบบ INS 
      INS ใชอัตราเรงเปนสวนสําคัญโดยอาศัยหลักการของ Inertia และ Law of 
motion ดังนี้ 

       นําเครื่องวัดอัตราเรง 2 ชุด ติดตั้งบนเครื่องบินโดยท่ีชุดท่ี 1 อยูในแนว    
เหนือ - ใต และชุดท่ี 2 อยูในแนวตะวันออก - ตก ดังนั้นจะทําใหทราบคาอัตราเรงในแนวทิศเหนือใต
และตะวันออกตะวันตก และจะมีชุด Computer คํานวณผลออกมาเปนความเร็วและระยะทางได
ตามความตองการตลอดเวลา ซ่ึงหมายความวาทราบตําแหนงของเครื่องบินตลอดเวลาโดยอาศัยเสน
แวง คือแนวเหนือ-ใต และเสนรุง คือแนวตะวันออก-ตก ถาทราบจุดเริ่มตนของเครื่องบินเปนเสนรุง
และแวง (Latitude-Longitude) แลวปอนขอมูลใหชุด Computer ประมวลผล  การเปลี่ยนแปลง 
Lat-Long ของเครื่องบินขณะเคลื่อนท่ี ทําใหทราบพิกัดใหมของเครื่องบินเปน Lat-Long เพ่ือ
คํานวณหาระยะทางและทิศทางของการเคลื่อนท่ี  
 



๔๓ 

 

ภาพท่ี ๒-๔๗  Gymbal 
  

  การทํางานของเครื่องวัดอัตราเรง (Accelerometer) ปกติเครื่องวัดมี
ลักษณะเปนลูกตุม (Pendulum) แขวนในแนวระดับ (มีลักษณะวงแหวน) ถาเคลื่อนท่ีไปขางหนา       
แรงลัพธจะทําใหลูกตุมเคลื่อนท่ีไปดานหลัง โมเมนตัมท่ีเกิดข้ึนมากนอยข้ึนอยูกับแรงท่ีกระทําให
เคลื่อนท่ีไปขางหนา จากนั้นจะเปลี่ยนคาโมเมนตัมใหเปนกระแสไฟฟา โดยใชเทคนิคของการนําไฟฟา
ท่ีติดอยูกับวงแหวนทําใหหาอัตราเรงได เนื่องจากเครื่องบินไมไดเคลื่อนท่ีไปในแนวระดับตลอดเวลา 
จะตองมีการไต (Pitch) และเลี้ยว (Roll) ดังนั้นในแนวท่ีไมไดระดับนี้ แรงดึงดูดของโลกเขามามีสวน
เก่ียวของ กับอัตราเรง เม่ือมีแรงดึงดูดของโลกเขามาเก่ียวของจึงตองขจัดแรงดึงดูดของโลกดวยการ
ทําใหชุดเครื่องวัดอัตราเรงอยูในแนวระดับตลอดเวลาไมวาเครื่องบินจะเคลื่อนท่ีไตหรือเลี้ยวไปใน
ทิศทางใด สรุปไดวา สวนท่ีติดตั้งเครื่องวัดอัตราเรงนี้ จะตอง รักษาแนว เหนือ-ใต และตะวันออก-
ตะวันตก ตลอดเวลา และรักษาแนวระดับ คือขนานกับพ้ืนโลกตลอดเวลา 

 
ภาพท่ี ๒-๔๘ ทิศทางการเคลื่อนท่ีของอากาศยาน 

  

  การรักษาแนวระดับใช Gyro ซ่ึงมีคุณสมบัติเฉพาะในการรักษาแกนหมุนให
คงท่ีตลอดเวลา จํานวน 2 ชุด การติดตั้ง Gyro ท้ัง ๒ ชุดไวสวนเดียวกับท่ีติดตั้งเครื่องวัดอัตราเรง 
เม่ือเครื่องบินไมไดอยูในแนวระดับ หรือมีการเลี้ยว Gyro แตละตัวจะใหสัญญาณท่ีเปลี่ยนไปจากเดิม 
แลวเปลี่ยนเปนกระแสไฟฟา จากนั้นจะขยายกําลังไปหมุน Motor โดยแกนของ Motor จะไปหมุน
สวนท่ีติดตั้งกับทิศทางเดิม ถาเครื่องบินไมเปลี่ยนทาทางการบิน Gyro จะไมสงสัญญาณไปขับ  
Motor สวนท่ีติดตั้งการทํางานระบบนี้ก็จะคืนสูสภาพปกติ การทํางานแบบนี้เรียกวา Servo System 
สวนท่ีอยูกับท่ีเรียกวา Stable Platform หรือ Gimbal set 



๔๔ 

 
ภาพท่ี ๒-๔๙ Gyroscope 

   ภาวะคงท่ีตลอด (Fixed Space)  เนื่องจากโลกกลมและหมุนรอบตัวเอง 
จะทําใหระดับขนานของแกน Gyro เปลี่ยนไป เครื่องบินอยูกับท่ีแตโลกหมุนรอบตัวเอง แกนของ 
Gyro จะไมขนานกับพ้ืนโลกตลอดเวลา ขณะเครื่องบินทําการบินขนานกับพ้ืนโลกไมไดบินขนานกับ
แกน Gyro ซ่ึงแกนของ Gyro จะถูกปรับใหขนานกับพ้ืนโลกตลอดเวลาอยางอัตโนมัติ โดยคํานวนหา
ไดจากอัตราเรงในการหมุนของโลก แลวนําคาท่ีไดไปปรับบนแกน Gyro ใหเปนสัดสวนตอไป ทําให
แกน Gyro ขนานกับพ้ืนโลกตลอดเวลา เรียกวา Earth Rotation Rate Computer     

  เม่ือเครื่องบินเคลื่อนท่ีไป จะทําใหแกนของ Gyro ไมอยูในแนวระดับ     
แกน Gyro จะปรับตัวเองใหสัมพันธกับการเคลื่อนท่ีโดยอัตโนมัติ นําอัตราเรงของเครื่องบินใน
ชวงเวลานั้นๆ มาคํานวณปรับแกนของ Gyro เรียกวา Transportation Rate Compensation 

  ระบบ  INS ประกอบดวยสวนสําคัญ ดังนี้ 

          INU (Inertial Navigation Unit) เปนชุดหลักประกอบดวย ชุด Platform, 
Computer และชุด Power Supply 

          MSU (Mode Selector Unit) เปนชุด Control ท่ีใชในการปดเปดเครื่อง 
INU และเลือก Mode ตําแหนงตางๆของ MSU คือ OFF, STBY, ALIGN, NAV และ ATT REF
นอกจากนั้นยังมีสัญญาณไฟเตือนเม่ือเครื่องพรอมใชงาน และสถานภาพของ Battery 
 
 

 
ภาพท่ี ๒-๕๐ MSU (Mode Selector Unit) 

  

          CDU (Control Display Unit) เปนชุดท่ีใชในการปอนขอมูลและแสดง
ขอมูลตางๆท่ีใชในการเดินอากาศโดยมี Switch เลือก มี Key สําหรับกดปุมเลือก และปอนขอมูล 
การใชงาน  



๔๕ 

       BU (Battery Unit) เปนชุด Battery สํารองเม่ือระบบไฟฟาบนเครื่องบิน
ขัดของเครื่อง INS จะทํางานดวยไฟสํารองชุดนี้เพ่ือรักษาขอมูลตางๆ ไวได 

 

 
ภาพท่ี ๒-๕๑ Attitude Reference Operation 

  

 ๒.๖.๓   การใหขอมูลของระบบ INS  

   ระบบ INS ใหขอมูลกับเครื่องบิน ดังนี้ 

   Present Position (Lat/Long) 

   Ground Speed (GS) 
   Drift Angle (DA) 

   Track Angle Error (TKC) 

   Distance and time to any way point (dist/time) 

   Present Track (TK) 

   Aircraft Heading (HDG) 

   Cross Track Distance (KTK) 

   Desired Track (DST TK) 

   Wind direction and wind speed   

    คํานวนหาระยะทางและเวลาบินไปยัง Way point 

   คํานวนหาระยะทางและเวลาบินระหวาง Way point 

   ผลรวมของระยะเวลาและเวลาบินตลอดระยะทางตาม Flight plan 

   ใชงานรวมกับ Flight Director 



๔๖ 

๒.๗ ระบบ GPS (Global Positioning System ) 
 

ภาพท่ี ๒-๕๒ GPS Navigation 

ท่ีมา : https://www.colorado.edu/geography/gcraft/notes/gps/gps.html 

 ๒.๗.๑   กลาวโดยทั่วไป 
  ระบบบอกตําแหนงดาวเทียมบนพ้ืนโลกโดยใชกลุมดาวเทียมนาฟสตาร 
(The Navstar Global Positioning System) เปนระบบบอกตําแหนงโดยใชการสงคลื่นวิทยุจาก
ดาวเทียมในอวกาศ มายังภาคพ้ืน และใชเวลาในการรับสัญญาณมาชวยในการคํานวณหาตําแหนง 
GPS จะแสดงตําแหนง ความเร็ว และ เวลา Position Velocity Time (PVT) ใหกับผูใชงานไดอยาง
ไมจํากัด ท้ังทางบก ทะเล อากาศ และ อวกาศ ซ่ึงจะจํากัดใหมีความถูกตองแมนยําของการใชงาน 
GPS ประกอบดวย 3 ระบบหลัก คือ สวนกลุมดาวเทียม (Space Segment) สวนสถานีควบคุม 
(Control Segment) สวนผูใช (User Segment) 

 

ภาพท่ี ๒-๕๓ เครือขาย ระบบ GPS 

ท่ีมา : http://allaboutgps101.blogspot.com/2010/12/what-are-3-segments-of-gps-
systems.html 

  สวนกลุมดาวเทียมประกอบดวยหมูดาวเทียม 24 ดวง แตละดวงจะกระจาย
สัญญาณรหัสและขอมูลขาวสารการนํารอง (Navigation Data Message) ในยานความถ่ีวิทยุ สวน
ของสถานีควบคุมจะประกอบดวย เครือขายสําหรับติดตามดาวเทียม (Network of Monitering) 
และอุปกรณอํานวยความสะดวกในการควบคุมซ่ึงใชในการจัดการวงโคจรของดาวเทียมและ Update 
ขอมูลขาวสารการนํารองของดาวเทียม สวนของผูใชประกอบดวย เครื่องรับสัญญาณขอมูลการนํารอง 
ซ่ึงจะถูกออกแบบเพ่ือรับ ถอดรหัส และประมวลผลสัญญาณ จากดาวเทียม GPS 



๔๗ 

 

รหัสของดาวเทียม เครื่องรับ GPS สามารถวัดเวลาในการเดินทางของ 
สัญญาณรหัสดาวเทียม และจะสามารถคํานวณหาระยะทางระหวางดาวเทียมแตละดวงกับเครื่องรับ
ได  เครื่องรับคํานวณตําแหนงของดาวเทียมแตละดวง ในเวลาท่ีสัญญาณถูกสงออกมาได เครื่องรับจะ
ใชขอมูลเหลานี้เพ่ือระบุตําแหนงของตัวเอง เปนขอมูลขาวสารการนํารอง  ซ่ึงการคํานวณจะคลายกับ
การคํานวณระยะทางในอุปกรณนํารองอ่ืนๆ  สําหรับการบอกตําแหนงโดยใช GPS ตองการดาวเทียม
อยางนอยท่ีสุด 4 ดวง ในเวลาเดียวกัน ดังนั้นจะไดระยะทางจากการวัด 4 คา ซ่ึงจะทําใหเครื่องรับ
คํานวณ พารามิเตอรท่ีไมทราบคา 3 คา โดยใชแทนตําแหนง 3 มิติ ( 3-D ) สําหรับคาท่ี 4 ใชแทนคา
ผิดพลาดของสัญญาณนาฬิกาของผูรับ (User Clock Error)  
 

 ๒.๗.๒  คุณลักษณะทางเทคนิค  

 
ภาพท่ี ๒-๕๔ วงโคจรเซมิซิงโครนัส 

ท่ีมา : https://www.slideshare.net/sachinsinghshekhawat/introduction-of-gps-global-
navigation-satellite-systems 

  สวนกลุมดาวเทียม (Space Segment) ประกอบดวยดาวเทียม 24 ดวง ใน
วงโคจรเซมิซิงโครนัส (Semi – Synchronous Orbit) ดาวเทียมจะถูกจัดเปน 6 ระนาบวงโคจร แต
ละระนาบมีดาวเทียมโคจรอยู 4 ดวง ระนาบวงโคจรจะมีมุมเอียง ( Inclination Angle ) 55 องศา 
สัมพันธกับเสนศูนยสูตร (Equator) ของโลก ดาวเทียมแตละดวงมีความสูงเฉลี่ยของการโคจร 20,200  
km (10,911 NM) จากพ้ืนโลก ดาวเทียมจะสงสัญญาณเพ่ือวัดระยะทาง (Ranging Signal) ท่ี 2 
ความถ่ี Link 1(L1) 1575.42 MHz  และ Link 2 (L2) 1,227.6 MHz สัญญาณดาวเทียมจะถูกสงโดย
ใชเทคนิคสเปรดสเปคตรัม (Spread Spectrum) เพ่ือลด Power ในการสงสัญญาณ และลดสัญญาณ
รบกวน 

  การใชรหัสในการสงท่ีแตกตางกัน 2 แบบคือ  

  แบบ C/A Code (Course Acquisition Code) สงความถ่ี 1.023 MHz  
ไปกับความถ่ี L1 ซ่ึงผูใชท่ัวๆ ไปสามารถใชงานได 



๔๘ 

  แบบ P Code (Precision Code) สงความถ่ี 10.23 MHz  ไปกับความถ่ี 
L1 และ L2 ซ่ึงใชในทางทหารและหนวยงานราชการเทานั้น 

 
 

ภาพท่ี ๒-๕๕ GPS Satellite Signals 
ท่ีมา : https://ee3550-gps.weebly.com/transmission-of-gps-signals.html 

  การอางถึงดาวเทียมแตละดวง 

  กําหนดตัวอักษร A – F ใหกับแตละระนาบโคจร และ 1-4 ใหกับดาวเทียม
แตละดวงในแตละระนาบโคจร ดังนั้น ถากลาวถึง ดาวเทียม B3 จะหมายถึงดาวเทียมดวงท่ี 3 ใน
ระนาบ B การใชหมายเลขดาวเทียมนาฟสตาร ซ่ึงถูกกําหนดโดย U.S.Air Force ใชลักษณะโครงสราง
ของแหลงกําเนิดรหัสพีซูโดแรนดอม (Pseudorandom Code) บนดาวเทียม ซ่ึงแหลงกําเนิดเหลานี้
จะถูกวางโครงสรางไวเฉพาะตัว ของดาวเทียมแตละดวง ซ่ึงจะผลิตรหัสเฉพาะออกมา ดังนั้นดาวเทียม
สามารถจะถูกแยกแยะไดดวยรหัสท่ีผลิตข้ึนมา 

ภาพท่ี ๒-๕๖ Simplified Representation of Nominal GPS Constellation 
ท่ีมา : http://nptel.ac.in/courses/105104100/lectureB_5/B_5_5navstar_gps4.htm 

  สวนสถานีควบคุม (Control Segment) ทําหนาท่ีควบคุมและตรวจสอบ
สถานภาพ การทํางานของดาวเทียม GPS ทําการวัด พีซูโดเรนจ (Pseudo Range) และ เดลตาเรนจ      
(Delta Range) เพ่ือกําหนดตัวแปรแกไขเวลา ขอมูลอัลมาแนค และ ขอมูลอิฟเมอริส สวนสถานี



๔๙ 

ประกอบดวย สถานีควบคุมหลัก Master Control Station (MCS) สถานีสังเกตการณ (Monitor 
Station) จานสายอากาศภาคพ้ืน (Ground Antenna) 

สถานีควบคุมหลัก เปนศูนยกลางของการทํางานในสวนควบคุม ตั้งอยูท่ี 
ฐานทัพอากาศ Falcon Colorado Spring ทําการประมวลผลขอมูลท่ีไดจากสถานีสังเกตการณเพ่ือ
กําหนดความถูกตองของเวลาบนดาวเทียม ตรวจสอบสถานภาพของดาวเทียมและสถานีภาคพ้ืน 

 

ภาพท่ี ๒-๕๗ GPS Master Control and Monitor Station Network 
ท่ีมา : https://www.colorado.edu/ASEN/asen6090/control_segment.html 

สถานีสังเกตการณ  ทําหนาท่ีคํานวณเวลาการเกิดชั้นบรรยากาศ ซ่ึงไดแก
ชั้นไอโอโนสเฟยร และ โทรโปสเฟยร  สําหรับชั้นไอโอโนสเฟยร อยูระหวาง 70 km และ 1,000 km      
จากพ้ืนโลก ในบริเวณนี้รังสีอัลตราไวโอเลตจากดวงอาทิตย จะไอออไนซสวนโมเลกุลของกาซ และ
ปลอยอิเล็คตรอนอิสระออกมา อิเล็คตรอนเหลานี้จะมีอิทธิพลตอการเดินทางของคลื่นแมเหล็กไฟฟา 
รวมท้ังการสงสัญญาณของดาวเทียม GPS ดวย   ความลาชาในชั้นโทรโปสเฟยร จะข้ึนอยูกับ 
อุณหภูมิ ความดัน ความชื้นสัมพัทธ และ ดัชนีการหักเหของชั้นบรรยากาศ   

  จานสายอากาศภาคพ้ืน ทําการสงคําสั่งและขอมูลการนํารอง และขอมูล
อ่ืนๆ ท่ีเรียกวา TT&C  (Telemetry Tracking And Command)  ซ่ึงเตรียมพรอมโดยสถานีควบคุม
หลักสําหรับดาวเทียมแตละดวง 

สวนของผูใชงาน ( User Segment)  เครื่องรับ GPS จะรับสัญญาณ     
L-Band  ท่ีถูกสงมาจากดาวเทียม และนํามาคํานวณหาตําแหนง ความเร็ว เวลา และความสูง ของ
เครื่องรับ GPS ซ่ึงเปนอุปกรณแบบ Passive  มีขนาดเล็กและน้ําหนักเบา จึงสะดวกตอการใชงาน 
สามารถใชไดท้ังทางทหาร และ บุคคลท่ัวไป  ขอมูลท่ีไดจากเครื่องรับ GPS มีความแมนยําสูง  
สายอากาศของเครื่องรับ GPS มีขนาดเล็ก น้ําหนักเบา และราคาถูก  ตําแหนงท่ีคํานวณไดจาก
เครื่องรับ GPS เปนตําแหนงของสายอากาศของเครื่องรับ  ในการบอกตําแหนงแบบ 3 มิติ (ละติจูด 
ลองติจูด และความสูง) เครื่องรับ GPS จะตองรับสัญญาณจากดาวเทียมไดอยางนอย 4 ดวง ถารับได 
3 ดวง จะบอกตําแหนงไดแค 2 มิติ (ละติจูด และ ลองติจูด) การรับสัญญาณจะรับไดเฉพาะในท่ีโลง
แจง 
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 ๒.๗.๓     การทํางานของระบบ GPS 

การบอกตําแหนงแบบสมบูรณ Precise Positioning Service (PPS)       
เปนบริการท่ีให  ตําแหนง ความเร็ว และ เวลา ท่ีถูกตอง เฉพาะผูใชงานท่ีไดรับอนุญาตเทานั้น ในการ
ไดรับอนุญาตใหใชนั้น จะพิจารณาโดย U.S. Department of Defense ผูใชงานท่ีไดรับอนุญาต เชน  
U.S. Military User, NATO Military User, U.S. Mapping Agency  มีความคลาดเคลื่อนทางดาน
ระยะทางไมเกิน 22 เมตร มีความคลาดเคลื่อนทางดานความสูงไมเกิน 27.7 เมตร มีความคลาด
เคลื่อนทางดานเวลาไมเกิน 100 nS การเขารหัสจะถูกควบคุมโดยเทคนิคคริปโตกราฟฟก
(Cryptographic) ไดแก Selective Availability (SA) และ Anti – Spoofing ( A-S ) 

  การบอกตําแหนงแบบมาตรฐาน Standard Positioning Service (SPS)  
เปนบริการท่ีใหความถูกตองนอยกวาแบบ PPS ใชไดกับผูใชงานท่ัว ๆ ไป มีความคลาดเคลื่อน
ทางดานระยะทางไมเกิน 100 เมตร มีความคลาดเคลื่อนทางดานความสูงไมเกิน 156 เมตร มี
ความคลาดเคลื่อนทางดานเวลาไมเกิน 340 nS  

  ขอมูลขาวสารการนํารอง (Navigation Messege) ท่ีไดจากดาวเทียม 
GPS 

  เวลาของการสงขอมูล (Time of transmission of the message) 

  Hand Over Word (HOW) for the transition from C/A Code to 
P(Y) Code tracking 

  ขอมูลการแกไขสัญญาณนาฬิกา (Clock correction) 

  ขอมูล อิฟเมอริส  (Ephemeris Data) (Orbit Information) 

  ขอมูล อัลมาแนค  Almanac Data) 

  คาสัมประสิทธิ์ของการลาชา ในชั้นบรรยากาศ Ionosphere 

  คา UTC Coefficients  

ขอมูลขาวสารการนํารอง ประกอบดวย 25 เฟรมของขอมูล แตละเฟรมมี 
1,500 บิท  แตละเฟรม แบงออกเปน 5  เฟรมยอย (Subframe) ซ่ึงมี 300 บิท ตอ 1 เฟรมยอย ซ่ึง 
1 เฟรม ใชเวลาในการสง 30 วินาที (50 bits/sec) เฟรมยอยท่ี 1 จะบรรจุขอมูลแกไขสัญญาณ
นาฬิกาสําหรับดาวเทียมท่ีสง และมีพารามิเตอรท่ีอธิบายถึงความแมนยํา และลักษณะของสัญญาณ  
เฟรมยอยท่ี 2,3  



๕๑ 

จะบรรจุ Ephemeris Parameter เพ่ือท่ีจะใชคํานวณหาตําแหนงของดาวเทียม สําหรับใชในสมการ
บอกตําแหนง เฟรมยอยท่ี 4,5 จะบรรจุขอมูลท่ัวๆ ไปเก่ียวกับดาวเทียม ซ่ึงขอมูลจะเปลี่ยนแปลง
ตลอด 25 เฟรม   
  

ภาพท่ี ๒-๕๘ GPS Navigation Data Format 
ท่ีมา : https://www.colorado.edu/geography/gcraft/notes/gps/gps.html 

การคํานวณตําแหนงของจุดบนพ้ืนโลก 

   กําหนดให 

   Co-Ordinate ของตําแหนงท่ีตองการทราบเปน X, Y, Z 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงท่ี 1 เปน X1, Y1, Z1 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงท่ี 2 เปน X2, Y2, Z2 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงท่ี 3 เปน X3, Y3, Z3 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงท่ี 4 เปน X4, Y4, Z4 

   ความผิดพลาดของเวลาบนดาวเทียมกับเวลาบนพ้ืนโลกเปน t0 

   เวลาท่ีสัญญาณจากดาวเทียมดวงท่ี 1 เดินทาง เปน t1 

   เวลาท่ีสัญญาณจากดาวเทียมดวงท่ี 2 เดินทาง เปน t2 

   เวลาท่ีสัญญาณจากดาวเทียมดวงท่ี 3 เดินทาง เปน t3 

   เวลาท่ีสัญญาณจากดาวเทียมดวงท่ี 4 เดินทาง เปน t4 

   ความเร็วของคลื่นสัญญาณเปน C 
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ภาพท่ี ๒-๕๙ ระยะทางระหวางดาวเทียมท้ัง 4 กับ จุดอางอิง 

ท่ีมา : https://www.colorado.edu/geography/gcraft/notes/gps/gps.html 

 จะไดสมการ 4 สมการ ท่ีแสดงระยะทางระหวางดาวเทียมท้ัง 4 กับ จุดท่ี
ตองการทราบตําแหนง คือ 

  ( X-X1 )
2 + ( Y-Y1 )

2 + ( Z-Z1 )
2    =    ( C*( t1-t0 ) )

2 

  ( X-X2 )
2 + ( Y-Y2 )

2 + ( Z-Z2 )
2    =    ( C*( t2-t0 ) )

2 

  ( X-X3 )
2 + ( Y-Y3 )

2 + ( Z-Z3 )
2    =    ( C*( t3-t0 ) )

2 

  ( X-X4 )
2 + ( Y-Y4 )

2 + ( Z-Z4 )
2    =    ( C*( t4-t0 ) )

2 

  คา (X1,Y1,Z1), (X2,Y2,Z2), (X3,Y3,Z3), ( X4,Y4,Z4) เปนคาท่ีถูกสงมาจาก
ดาวเทียม และ คา t1 , t2 , t3 , t4  สามารถหาไดจากการ Correlate Code ท่ีสงมากับ Code ท่ีถูก
สรางข้ึนในเครื่องรับ จะทําใหสามารถคํานวณคาตัวแปร X, Y, Z และ t0 ได 
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  Block Diagram ของเครื่องรับ GPS  
 

 
ภาพท่ี ๒-๖๐ Block Diagram ของเครื่องรับ GPS 

สายอากาศ  รับสัญญาณจากดาวเทียม (P-Code, C/A Code) รูปแบบท่ีใช
มีหลายรูปแบบ การเลือกสายอากาศดูจากคาพารามิเตอรตางๆ ของสายอากาศ 

     
ภาพท่ี ๒-๖๑ ตําแหนงการติดตั้ง Antenna 

  เครื่องรับทําการรับสัญญาณท้ัง P-Code และ C/A Code การรับ
สัญญาณ P-Code นั้น จะกระทํากับเครื่องท่ีมีอุปกรณ คริพโตกราฟฟก (Cryptographic 
Equipment) เทานั้น เครื่องรับสวนใหญจะมีชองสัญญาณหลายชอง โดยท่ีแตละชองสัญญาณ
จะแทรคสัญญาณจากดาวเทียมดวงเดียว ในการรับสัญญาณนั้น ท่ีเครื่องรับจะมีการสราง Code ท่ี
เหมือนกันกับสัญญาณจากดาวเทียมข้ึนมา เม่ือไดรับสัญญาณจากดาวเทียม จะมีการนํา Code ท่ีได
รับมา เปรียบเทียบกับ Code ท่ีสรางข้ึน ทําใหสามารถคํานวณเวลาท่ีใชในการสงขอมูลจากดาวเทียม 
ลงมาถึงพ้ืนดิน 

  

Receiver Processor
Control
Display

Unit

Power
Supply

I/O

Antenna
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ภาพท่ี ๒-๖๒ รูปแบบรหัสท่ีสรางข้ึนเพ่ือหาเวลาการเดินทางของคลื่นท่ีมาจากดาวเทียม 

ไมโครโปรเซสเซอร (Microprocessor) ทําการควบคุม และสั่งงานให
เครื่องรับทํางานตามลําดับ เริ่มจาก การคนหาสัญญาณ ตามดวยการรับสัญญาณได และการดึงขอมูล
จากสัญญาณมาคํานวณเปนตําแหนง ความเร็ว ความสูง เวลา ฯลฯ แลวนําผลท่ีคํานวณไดสงไปยังชุด
Input/Output   

 ชุด Input/Output เปนอุปกรณเชื่อมตอระหวาง Microprocessor และ 
Display Unit ซ่ึงมีเทคนิคการใชงานแบบ ARINC 429, MIL-STD-1553B, RS-232 และ RS-422 
เปนทางผานของสัญญาณท่ีจะนําไปใชงาน หรือควบคุมสวนอ่ืน 

 ชุดแสดงผล (Display Unit) ทําหนาท่ีแสดงขอมูลการนํารอง  

 แหลงจายไฟ (Power Supply) มีท้ังแบบอยูภายในตัวเครื่องรับเอง 
(แบตเตอรี่) และจากภายนอก  
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 ๒.๗.๔   การใหขอมูลของระบบ GPS     

 CDI Page  ทําหนาท่ีแสดงขอมูลเก่ียวกับการนํารอง แสดงถึงตําแหนง

ขณะนั้นสัมพันธกับเสนทาง เครื่องหมาย ∧ คือ To และ V หมายถึง From ถามี Alarm ดวย จะมี
เครื่องหมาย [ ] การตั้ง CDI Alarm , CDI Sensitivity และการแสดงของ CDI สามารถทําไดในหนานี้  
ขณะท่ีเครื่องกําลังประมวลขอมูลจากดาวเทียม ขอมูลเก่ียวกับการนํารองจะไมปรากฏข้ึนบนจอท้ังสิ้น 

รายละเอียดในบรรทัดท่ี 1 ประกอบดวยจุดอางจุดอิงแรก  เครื่องหมาย → และจุดอางอิงตอไป   

แตถาหากใช Goto ท่ีจอภาพ CDI จะ On Course ∧ ตลอด ถาหากไมมีจุดอางอิงตอไป ท่ี CDI จะมี
ขอความ NO ACTV WPT ข้ึนมาแทน Cyclic field ท่ีมีเครื่องหมาย > อยูดานหนา สามารถเลือก
แบบของขอมูลไดโดยเลื่อน CURSOR ไปท่ีดานขวาของเครื่องหมาย > แลวกด CLR  

ภาพท่ี ๒-๖๓ CDI Page 

  ประเภทของความเร็ว มีดังนี้ 

  GS เทากับ Ground Speed หรือ VOG เทากับ Velocity Over Ground 
คือ ความเร็วท่ีวัดสัมพัทธกับพ้ืนดิน 
  VMG เทากับ Velocity Made Good คือความเร็วในทิศทางบน Course           
ท่ีตองการ 

  ประเภทของทิศทาง มีดังนี้ 

  CMG เทากับ Course Made Good คือมุมจากจุดเริ่มตนถึงตําแหนง
ขณะนั้นเม่ือวัดเทียบกับทิศเหนือ 

  TRK เทากับ Track คือทิศทางของการเคลื่อนท่ีสัมพันธกับพ้ืนดิน 

  BRG เทากับ Bearing ทิศทางจากตําแหนงขณะนั้นถึงจุดอางอิงท่ีจะไป 

  TRN เทากับ การตกออกจากเสนทาง ถาตัวอักษร L แสดงวาควรเลี้ยว
ซายเพ่ือเขาทิศทาง และ R แสดงวาควรเลี้ยวขวา นอกจากนั้นยังบอกจํานวนองศาท่ีตกออกจาก 
TRACK 

  CTS เทากับ Course To Steer คือ ทิศทางท่ีควรใชเพ่ือลดการตกออก
จาก Track และจะ On Course ตลอดเวลา 

  DTK เทากับ Desited Track คือทิศทางระหวางจุดอางอิงเริ่มตน และ
จุดอางอิงสุดทาย 
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ภาพท่ี ๒-๖๔ ความสัมพันธระหวางวัตถุกับจุดอางอิง 
  ประเภทของระยะทาง มีดังนี้ 

  RNG เทากับ Range คือระยะทางจากตําแหนงขณะนั้นถึงจุดอางอิงท่ีจะไป 

  ATD เทากับ Along Track Distance คือระยะทางท่ีใกลตําแหนง
ขณะนั้นท่ีสุดตามทิศทางการเคลื่อนท่ีไปยังจุดอางอิงสุดทาย 

  DMG เทากับ Distance Made Good คือระยะท่ีใกลตําแหนงขณะนั้น
ท่ีสุดตาม Track กลับไปยังจุดอางอิงเริ่มตน 

  STR เทากับ Steer Direction And Distance คือการตกออกจาก
เสนทาง ถาตัวอักษร L แสดงวาควรเลี้ยวซายเพ่ือเขาทิศทาง และ R แสดงวาควรเลี้ยวขวา 
นอกจากนั้นยังบอกระยะทางท่ีตกจาก Course ดวย 

  ประเภทของเวลา ไดแก 
  ETE เทากับ Estimated Time Enroute คือระยะเวลาท่ีใชโดยประมาณ
ในการท่ีจะไปถึงจุดตอไป ซ่ึงอยูกับความเร็ว 
  ETA เทากับ Estimated Time Of Arrival คือเวลาโดยประมาณท่ีจะไป
ถึงจุดหมาย ซ่ึงข้ึนอยูกับความเร็วดวย 



๕๗ 

ภาพท่ี ๒-๖๕ Position Page 

  Position Page ทําหนาท่ีแสดงคา Ground Speed, Track, ตําแหนงซ่ึง
บอกเปน LAT และ LONG สําหรับความสูงหนือระดับน้ําทะเล MSL (Mean Sea Level) ซ่ึงอาจจะ
ไมเทากับความสูงท่ีปรากฏอยูใน Altimeters บอกสภาพของการรับ – สง ขอมูลของเครื่อง  

  DOP เทากับ Dilution Of Precision แสดงถึงความละเอียดในการบอก
ตําแหนงของดาวเทียมซ่ึงมีระดับ 1 ถึง 10 (1 เทากับ ละเอียดท่ีสุด) 

  EPE เทากับ Estimate Position Error เปนการบอกความแมนยําของ
เครื่องซ่ึงจะคํานวณจากคา DOP คุณภาพของขอมูลและสัญญาณ สถานภาพ ของเครื่องรับ และตัว
ประกอบอ่ืน ๆ  
  เสนทาง (Routes) GPS  สามารถสรางและเก็บขอมูลของเสนทางไดโดยมี  
เลข 0 ถึงเลข 9 กํากับไว (กรณีท่ีเก็บได 10 เสนทาง) การเดินทางจะเปนไปตามลําดับของจุดอางอิงท่ี
กําหนดไว หรือในทิศ สวนกลับได หนาของเสนทางแบงออกเปน 3 ลักษณะ ซ่ึงสามารถหมุนเปลี่ยน
กันไดโดยการกดแปน RTE  

  เสนทางนํารอง (Navigaion Using Route) 

  Route จะเรียกวา Active Route เม่ือเสนทางบินท่ี 0 กําลังใชงานอยู 

  จุด Active To หมายถึงจุดท่ีเราจะเขาไป 

  จุด Active From หมายถึงจุดท่ีเราไดผานมาแลวครั้งหลังสุด 

  LEG หมายถึง เสนทางจากจุด Active From ถึงจุด Active To 

  เครื่องจะเลือกขาท่ีอยูใกลกับตําแหนงขณะนั้นเปนขาท่ีจะไปใชงาน แตถา
ตองไปยังจุดอางอิงนอกเหนือจากตามเสนทางก็สามารถใช GOTO เขาชวยได 

เครื่องจะเรียงลําดับของขาเปนไปตามลําดับเอง และเลือกจุด Active TO 
ใหดวย 
 
 
 
 
   



๕๘ 

ภาพท่ี ๒-๖๖  การ Copy รปูแบบของเสนทาง   

  รูปแบบของเสนทาง  ในหนานี้สามารถใชในการ Copy รายละเอียดของ
เสนทางหนึ่ง ไปยังอีกเสนหนึ่ง การ Copy นี้ทําไดโดยใสหมายเลขของเสนทางท่ีตองการจะ Copy        
ใน field ของ Copy From ใสหมายเลขของเสนทางท่ีตองการจะ Copy เปนเสนทางใหม ใน Field 
ของ Copy To ในหนานี้จะแสดงหมายเลขของเสนทาง จุดเริ่มตนและจุดสุดทายของเสนทาง และ 
ระยะทางในเสนทางนั้น เสนทางจะปรากฏข้ึนบนจอครั้งละ 2 เสนทาง การเลื่อนดูขอมูลของเสนทาง
อ่ืนทําไดโดยใชแปนลูกศรซาย – ขวา 

 

 
ภาพท่ี ๒-๖๗ ความสัมพันธระหวางหนาจอแสดงผล 

  ความคลาดเคลื่อนของ GPS (GPS Error) เกิดจาก  

  ความคลาดเคลื่อนของนาฬิกาบนดาวเทียม 

  ความคลาดเคลื่อนของขอมูลอิฟเมอริส 

  ความคลาดเคลื่อนจาก Selective Availability (SA) 

  สัญญาณรบกวนในเครื่องรับ 

  เกิดจาก มัลติพาธ (Multipath) 

  มัลติพาธ (Multipath) คือความคลาดเคลื่อนท่ีเกิดจากปรากฏการณท่ี
สัญญาณ GPS สะทอนมาจากวัตถุ (เชน ตึก ยานพาหนะ) กอนแลวจึงวิ่งเขาสูเครื่องรับ Multipath 
จะบิดเบือนรหัส PRN ขอมูลการนํารอง และเฟสของพาหะของตัวมันเอง ซ่ึงในกรณีท่ีเลวรายท่ีสุดจะ
ทําใหเครื่องรับ GPS ไมสามารถรับสัญญาณได 



๕๙ 

 
 

ภาพท่ี ๒-๖๘ Multipat 
ท่ีมา : http://www.ae.utexas.edu/courses/ase389p7/projects/williams/background.html 

  Dilution Of Precision (DOP) เปนตัวแสดงถึงคุณภาพของผลลัพธ ท่ี
คาดวาจะไดรับจากการวางตําแหนงของเครื่องรับ GPS หลักการของ DOP คือ ความคลาดเคลื่อนของ
ตําแหนงซ่ึงเปนผลมาจากความผิดพลาดในการวัด อันข้ึนอยูกับความสัมพันธทางเรขาคณิตของ
ดาวเทียมกับผูใช 

คาของ DOP มักจะถูกอธิบายในเทอมตางๆ ท่ีสัมพันธกับสัญญาณท่ีได
จากการจับกลุมดาวเทียม เพ่ือกําหนดตําแหนงของเครื่องรับสัญญาณ เทอมตางๆเหลานี้ไดแก 

  GDOP (Geometrical Dilution Of Precision) 

  PDOP (Position Dilution Of Precision) (3 – D) 

  HDOP (Horizontal Dilution Of Precision) (latitude, longitude) 

  VDOP (Vertical Dilution Of Precision) (height) 

  TDOP (Time Dilution Of Precision) (time) 
 

 
ภาพท่ี ๒-๖๙ Geometrical Dilution Of Precision 

ท่ีมา : http://www.nptel.ac.in/courses/105104100/lecture3/3_12_Geometry_dependent.htm 

  คาท่ีมักจะนํามาพิจารณาไดแกคา GDOP ซ่ึงจะแสดงถึงการจัดวางตัวของ
ดาวเทียม 4 ดวงท่ีทํากับเครื่องรับสัญญาณ ถาคา GDOP มีคามาก พิกัดท่ีไดจากเครื่องรับอาจ
ผิดพลาดไปจากท่ีควรจะเปนมาก ถาคา GDOP มีคานอยก็จะทําใหผิดพลาดนอย 

 



๖๐ 

ภาพท่ี ๒-๗๐ Differential GPS Positioning 
ท่ีมา : https://www.colorado.edu/geography/gcraft/notes/gps/gps.html 

 
  Differential GPS (DGPS) โดยท่ัวไปแลวความผิดพลาดของการคํานวณ
ตําแหนงของเครื่องรับ GPS ท่ีอยูบริเวณเดียวกันจะมีคาใกลเคียงกันมากจนอาจถือวาเทากันได  

  การปรับปรุงคาความผิดพลาดนี้จะทําโดย ตั้งสถานีรับสัญญาณท่ีจุดซ่ึงรู
ตําแหนงแนนอนอันหนึ่ง สถานีรับสัญญาณนี้จะคํานวณตําแหนงจากสัญญาณดาวเทียมแลวนํามา
เปรียบเทียบกับตําแหนงจริง ทําใหทราบคาความผิดพลาดในการคํานวณตําแหนง ณ ขณะใด
ขณะหนึ่ง คาความผิดพลาดนี้จะถูกสงไปยังเครื่องรับ GPS ในบริเวณนั้นเพ่ือนําไปปรับปรุงตําแหนงท่ี
คํานวณได ซ่ึงจะทําใหไดตําแหนงท่ีรายงานมีความถูกตองมากยิ่งข้ึน ซ่ึงหลักการนี้เรียกวา 
Differential GPS (DGPS) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



๖๑ 

บทที่ ๓   

แนวโนมเครื่องชวยเดินอากาศในอนาคต 
 เครื่องชวยเดินอากาศสวนใหญ ทําหนาท่ีกําหนดตําแหนงของเครื่องบินเปนหลัก  โดยการ
รวบรวมขอมูล  ท่ีรับจากดาวเทียม  หาทิศทางไปยังเปาหมาย เทียบกับ Nautical Chart เพ่ือใหได
ทิศทางและระยะทางไปยังเปาหมาย 

 การพัฒนาเขาสูระบบ Global Position System หรือ GPS เพ่ือใชเปนเครื่องนํารองสําหรับ
เครื่องบิน และระบบ Wide Area Augmentation System (WAAS) โดยเริ่มใชเปนเครื่องชวย
เดินอากาศ Category I ในป 2007 และขยายไปยังระบบอ่ืนเพ่ือพัฒนาใหเปน Category III หรือ
ดีกวา เชน Local Area Augmentation System (LAAS) เปนตน 

 ปจจุบันเครื่องบินมีแนวโนมจะใชงานสถานีเครื่องชวยเดินอากาศท่ีอยูในอากาศ เชน GPS     
เขามาแทนท่ีระบบตางๆ เชน VOR ซ่ึงมีลักษณะเฉพาะ เพราะวามีความตองการจํานวนสถานีภาคพ้ืน
จํานวนมากเพ่ือใหครอบคลุมพ้ืนท่ีใชงานอยางกวางขวาง แต Satellite – Base GPS มีความเชื่อถือ
ไดสามารถบอกตําแหนงของเครื่องบินโดยมีคาผิดพลาดไมเกิน ๑๐๐ ฟุต  และขยายไปสูระบบ WAAS 
ซ่ึงปจจุบันเริ่มพัฒนาในสหรัฐอเมริกา โดยมีคาความผิดพลาดไมเกิน ๑๐ ฟุต ซ่ึงมีความแนนอน
ใกลเคียงกับระบบ ILS Category I แตไมตองใชสถานีภาคพ้ืน ยกเวนจะมีบางกรณีท่ี WAAS ใช
สําหรับการตรวจสอบความถูกตองของสัญญาณใหกับเครื่องบิน  ในอนาคตจะเพ่ิมความละเอียดของ 
Local Area Augmentation System (LAAS) ใหเปน Category III และใชสถานีภาคพ้ืนใหนอย
ท่ีสุด ซ่ึง LAAS ถูกเตรียมไวใชงานในยาน VHF และอาจจะมีเครื่องชวยเดินอากาศ VOR บางสถานีท่ี
สามารถทําการ Shut Down หรือสลับความถ่ี เพ่ือหลีกเลี่ยง Interference ไดตอไป 

     ในอนาคตเครื่องชวยเดินอากาศบนเครื่องบินเชน VOR TACAN และอ่ืนๆ จะถูกเปลี่ยนเปน
ระบบท่ีไมตองใชงานรวมกับสถานีภาคพ้ืน ไดแก GPS เปนตน 
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