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คำนำ 
ตำราฉบับนี้เป็นส่วนหนึ่งของวิชา เครื่องช่วยเดินอากาศภาคพ้ืน เพ่ือใช้เป็นตำราในการสอบ

คัดเลือกนายทหารสัญญาบัตร เหล่าทหารสื่อสาร จำพวกทหารสื่อสารอิเล็กทรอนิกส์ และใช้สำหรับ
ประกอบการศึกษาในวิชาเครื่องช่วยเดินอากาศภาคพ้ืน  

เครื่องช่วยเดินอากาศเป็นอุปกรณ์ ส-อ.ที่ใช้งานร่วมกันระหว่างเครื่องช่วยเดินอากาศภาคพ้ืน 
กับ ภาคอากาศ เพ่ือช่วยให้นักบินใช้เครื่องวัดประกอบการบิน นำเครื่องบินไปยังเป้าหมายได้อย่างถูกต้อง
แม่นยำและเชื่อถือได้ 

ผู้จัดทำหวังเป็นอย่างยิ่งว่า ตำราฉบับนี้จะเป็นประโยชน์ต่อผู้สนใจทุกคน หวังว่าผู้อ่านจะ
ได้รับความรู้ เพ่ือเตรียมตัวสอบคัดเลือกและใช้เป็นพื้นฐานในการปฏิบัติงานได้เป็นอย่างดี 

 
 

คณะผู้จัดทำ 
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ลับมาก 

สารบัญ 

                                                                                                            หนา 
คำนำ ก 
สารบัญ ข 
สารบัญตาราง ค 
สารบัญภาพ ง 
คำอธิบายสัญลักษณและคำยอ ช 
บทที่ ๑ บทนำ ๑ 

๑.๑  ประวัติความเปนมา ๑ 
๑.๒  วิวัฒนาการเครื่องชวยเดินอากาศ         ๒ 
๑.๓  ความหมายของคำศัพทที่ใชสำหรับเครื่องชวยเดินอากาศ ๓ 

บทที่ ๒ ทฤษฎีและหลักการทำงานของเครื่องชวยเดินอากาศ ๕ 
๒.๑  ระบบ NDB (Non Directional Beacon) และ                                              
       ADF (Automatic Direction Finder)         
๒.๒  ระบบ ILS (Instrument Landing System)                                          ๑๑ 
๒.๓  ระบบ VOR (VHF Omni-directional Range)                               ๑๙ 
๒.๔  ระบบ TACAN (Tactical Air Navigation)                                    ๒๗ 
๒.๕  ระบบ DME (Distance Measuring Equipment)                                ๓๕ 
๒.๖  ระบบ INS ( Inertial Navigation System)                                           ๔๐ 
๒.๗  ระบบ GPS (Global Positioning System)                                           ๔๕ 

บทที่ ๓ แนวโนมเครื่องชวยเดินอากาศในอนาคต                                                       ๕๘ 
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สารบัญตาราง 

หนา 
ตารางที่ ๒-๑ เปรียบเทียบการทำงานของ Detected Rx Signalระหวาง CVOR กับ DVOR ๒๓ 
ตารางที่ ๒-๒ แสดงความถี่ของสถานี TACAN ๒๘ 



สารบัญภาพ 

หนา 
ภาพที่ ๑-๑ แสดงความสัมพันธ ทิศทาง , Track และ Heading ๔ 
ภาพที่ ๒-๑ การทำงานของเครื่องสง NDB ภาคพื้น ๖ 
ภาพที่ ๒-๒ การทำงานของเครื่องรับ ADF ภาคอากาศ ๗ 
ภาพที่ ๒-๓ ชุดเครื่องรับและแสดงผลระบบ ADF ๘ 
ภาพที่ ๒-๔ Fixed Compass Card ๙ 
ภาพที ่๒-๕ Rotatable Compass Card   ๙ 
ภาพที่ ๒-๖ Single-Needle Radio Magnetic Indicator ๙ 
ภาพที่ ๒-๗ Dual-Needle Radio Magnetic Indicator ๑๐ 
ภาพที่ ๒-๘ การลงสนามบินดวยเครื่องชวยเดินอากาศ ILS ๑๑ 
ภาพที่ ๒-๙ สถานี Localizer ๑๒ 
ภาพที่ ๒-๑๐ การแพรกระจายคลื่น ของ Localizer ๑๓ 
ภาพที่ ๒-๑๑ สถานี Glide Slope ๑๓ 
ภาพที่ ๒-๑๒ การแพรกระจายคลื่น ของ Glide Slope ๑๔ 
ภาพที่ ๒-๑๓ การแพรกระจายคลื่น ของ Marker Beacon ๑๕ 
ภาพที่ ๒-๑๔ การทำงานของระบบ ILS ภาคอากาศ ๑๖ 
ภาพที่ ๒-๑๕ การบินเขาโดยใชระบบ Localizer ๑๖ 
ภาพที่ ๒-๑๖ การแสดงผลเครื่องวัดบนอากาศยานโดยใชสถานี Localizer ๑๗ 
ภาพที่ ๒-๑๗ การบินเขาและแสดงผลเครื่องวัดบนอากาศยานโดยใชระบบ Localizer ๑๗ 
ภาพที่ ๒-๑๘ Marker Beacon System Functional Diagram ๑๘ 
ภาพที่ ๒-๑๙ สถานี VOR ๑๙ 
ภาพที่ ๒-๒๐ Reference Carrier ๒๐ 
ภาพที่ ๒-๒๑ Variable Sidebands ๒๑ 
ภาพที่ ๒-๒๒ Combined Signals ๒๑ 
ภาพที่ ๒-๒๓ หลักการแพรสัญญาณระบบ VOR ๒๓ 
ภาพที่ ๒-๒๔ หนาปด แสดงขอมูลของ VOR บนเครื่องบิน ๒๔ 
ภาพที่ ๒-๒๕ การแสดงผลการบินตรงกับ Course ๒๔ 
ภาพที่ ๒-๒๖ การแสดงผลการบินไมตรงกับ Course ๒๕ 
ภาพที่ ๒-๒๗ การแสดงผลระบบ VOR ใชงานไมได ๒๕ 
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สารบัญภาพ (ตอ) 
หนา 

ภาพที่ ๒-๒๘ Mobile TACAN ๒๗ 
ภาพที่ ๒-๒๙ สัญญาณ North Burst และ Aux Burst ๒๘ 
ภาพที่ ๒-๓๐ คลื่นสัญญาณรูปหัวใจ ๒๙ 
ภาพที่ ๒-๓๑ การ Modulation ระหวางสัญญาณ 15 Hz กับ 135 Hz ๓๐ 
ภาพที่ ๒-๓๒ การสงสัญญาณ TACAN ๓๐ 
ภาพที่ ๒-๓๓ การรับสัญญาณ TACAN บน อากาศยาน ๓๑ 
ภาพที่ ๒-๓๔ การแปลงสัญญาณเปนขอมูลทิศทาง ๓๑ 
ภาพที่ ๒-๓๕ สัญญาณ Interrogation Pulse และ Reply Pulse ๓๒ 
ภาพที่ ๒-๓๖ TACAN Transceiver ๓๒ 
ภาพที่ ๒-๓๗ การรับสงสัญญาณ TACAN ๓๔ 
ภาพที่ ๒-๓๘ การใหขอมูลของระบบ TACAN ๓๔ 
ภาพที่ ๒-๓๙ Horizontal Situational Indicator (HSI) ๓๔ 
ภาพที่ ๒-๔๐ การรับสงสัญญาณ DME ๓๕ 
ภาพที่ ๒-๔๑ การวัดระยะทางแบบ Slant Distance ๓๖ 
ภาพที่ ๒-๔๒ ยานความถี่ DME ๓๖ 
ภาพที่ ๒-๔๓ สัญญาณ Search Mode ๓๘ 
ภาพที่ ๒-๔๔ DME System Block Diagram ๓๙ 
ภาพที่ ๒-๔๕ DME Indicator ๓๙ 
ภาพที่ ๒-๔๖ Inertial Navigation Unit Frontispiece ๔๐ 
ภาพที่ ๒-๔๗  Gymbal ๔๑ 
ภาพที่ ๒-๔๘ ทิศทางการเคลื่อนท่ีของอากาศยาน ๔๑ 
ภาพที่ ๒-๔๙ Gyroscope ๔๑ 
ภาพที่ ๒-๕๐ MSU (Mode Selector Unit) ๔๒ 
ภาพที่ ๒-๕๑ Attitude Reference Operation ๔๓ 
ภาพที่ ๒-๕๒ GPS Navigation ๔๔ 
ภาพที่ ๒-๕๓ เครือขาย ระบบ GPS ๔๔ 
ภาพที่ ๒-๕๔ วงโคจรเซมิซิงโครนัส ๔๕ 
ภาพที่ ๒-๕๕ GPS Satellite Signals ๔๖ 
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สารบัญภาพ (ตอ) 
หนา 

ภาพที่ ๒-๕๖ Simplified Representation of Nominal GPS Constellation ๔๖ 
ภาพที่ ๒-๕๗ GPS Master Control and Monitor Station Network ๔๗ 
ภาพที่ ๒-๕๘ GPS Navigation Data Format ๔๘ 
ภาพที่ ๒-๕๙ ระยะทางระหวางดาวเทียมทั้ง 4 กับ จุดอางอิง ๔๙ 
ภาพที่ ๒-๖๐ Block Diagram ของเครื่องรับ GPS ๕๐ 
ภาพที่ ๒-๖๑ ตำแหนงการติดตั้ง Antenna ๕๐ 
ภาพที่ ๒-๖๒ รูปแบบรหัสที่สรางขึ้นเพ่ือหาเวลาการเดินทางของคลื่นที่มาจากดาวเทียม ๕๑ 
ภาพที่ ๒-๖๓ CDI Page ๕๒ 
ภาพที่ ๒-๖๔ ความสัมพันธระหวางวัตถุกับจุดอางอิง ๕๓ 
ภาพที่ ๒-๖๕ Position Page ๕๔ 
ภาพที่ ๒-๖๖ การ Copy รูปแบบของเสนทาง                                                             ๕ ๕ 
ภาพที่ ๒-๖๗ ความสัมพันธระหวางหนาจอแสดงผล ๕๕ 
ภาพที่ ๒-๖๘ Multipat ๕๖ 
ภาพที่ ๒-๖๙ Geometrical Dilution Of Precision ๕๖ 
ภาพที่ ๒-๗๐ Differential GPS Positioning ๕๗ 
 
 
 
 
 
 



บทที่ ๑  

บทนำ 

๑.๑   ประวัติความเปนมา    

                 Navigation การดำเนินการวางแผน และควบคุม เพื่อนำเครื่องบินหรือยานพาหนะ 
จากจุดหนึ่ งไปยังอีกจุดหนึ่ ง Navis มาจากภาษาลาติน หมายถึง Ship และ Agere หมายถึง         
To Move หรือ To Direct สำหรับ Air Navigation เปนสวนที่สำคัญที่สุดในการเดินทาง การเขียน
เสนทางลงในกระดาษ หรือบนแผนที่ ในอดีตเปนหนาที่ของ Navigator ซึ่งตองอาศัยการสังเกต    
การใชแผนที่ เครื่องมือการเดินทาง และเครื่องคิดเลข ปจจุบันการนำรองทางอากาศทั้งภายนอก และ
ภายในเครื่องบิน จะชวยนำรองระยะไกลไดอยางเที่ยงตรง 

   เริ่มแรกวิธีรักษาเสนทางการบิน หรือทิศทางการบิน โดยการสังเกตจากจุดตางๆบน
พื้นดิน เชน ทางหลวง ทางรถไฟ แมน้ำ สะพานตางๆ การบินขามมหาสมุทร Atlantic นักบินตองรู
ระยะทางจากจุดหนึ่งไปถึงอีกจุดหนึ่ง และทิศทางที่จะเคลื่อนที่ไป ความเร็วที่สม่ำเสมอในอากาศ
นักบินใชเข็มทิศในการรักษาทิศทางการบิน แตไมใชวิธีที่ประสบความสำเร็จทุกครั้ง เนื่องจากการ
เปลี่ยนทิศทางลม สำหรับ Radio Navigation นักบินสามารถปรับคลื่นความถี่รับสัญญาณจากสถานี 
และอานทิศทางไดจากอุปกรณแสดงผลวากำลังทำการบินไปทิศทางใด 

   วิธีการวัดแบบเดิมถูกใชงานนอย เชน การกระพริบเพื่อคำนวณทางภูมิศาสตรจากวัตถุ
ไปยัง Lighthouse วิธีการของเครื่องชวยเดินอากาศไดเปลี่ยนไปจากเดิม ซึ่งวิธีการใหมๆ ไดถูกเปลี่ยน
ใหมีความถูกตอง ปลอดภัย  

   เพื่อใหการบังคับเครื่องบินจากจุดหนึ่งไปสูที่หมายโดยไมผิดพลาด เปนไปตามกฎ
กติกา หรือเพื่อความปลอดภัย เครื่องชวยเดินอากาศตางจากเครื่องชวยเดินทางบกหลายอยาง  
เนื่องจากเครื่องบินเดินทางดวยความเร็วสูง เวลาที่ออกเดินทางใชเพื่อคำนวณตำแหนงตามเสนทางบิน  
ซึ่งปกติเครื่องบินไมสามารถหยุดกลางอากาศได  มีจำนวนเชื้อเพลิงจำกัด ดังนั้นจำเปนตองทราบ
ตำแหนงหรือพิกัดตลอดเวลา เทคนิคการใชเครื่องชวยเดินอากาศขึ้นกับสภาพของอากาศวาจะบินดวย
สายตา Visual Flight Rules (VFR) หรือบินดวยเครื่องวัด Instrument Flight Rules (IFR) สำหรับ
การบินดวยเครื่องวัดนักบินจะทำการนำเครื่องบินไปสูเปาหมายโดยการใชเครื่องวัดประกอบการบิน 
ไดแกเครื่องชวยเดินอากาศ และการควบคุมของระบบ Radar  

  การวางแผนการเดินทาง เมื่อกำหนดเปาหมายเรียบรอยแลว นักบินจะวางแผนโดยใช  
Aeronautical Chart ของพ้ืนที่นั้น ซึ่งมีรายละเอียดของ หอบังคับการบิน เครื่องชวยเดินอากาศ และ
สวนสำคัญของสนามบิน ไดแก ภูเขา หอสูง เมือง ถนน หรือ ปาไม เปนตน เพื่อชวยใหนักบินมองเห็น
ไดถูกตอง ขอมูลนี้ถูกปรับปรุงตลอดเวลา นักบินจะเลือกเสนทางบินเพื่อหลีกเลี่ยงพ้ืนที่หวงหาม หรือ
พื้นที่อันตราย โดยไมทำการบินผาน เสนทางที่ใชเดินทางถูกเขียนขึ้นเรียกวา Track ความมุงหมาย
ของเครื่องชวยเดินอากาศคือเพ่ือใหนักบินเลือก Track และรักษา Ground Track ใหถูกตอง กรณีทีม่ี
กระแสลมพัด หรือเครื่องยนตขางใดขางหนึ่งขัดของ ทำใหนักบินตองคำนวณเพื่อปรับหัวของ
เครื่องบินชดเชยใหได Track ตามตองการ หรือเมื่อมีกระแสลมพัดสงทายเวลาที่ใชในการเดินทางจะ
นอยลง เปนตน นอกจากนี้ Aeronautical Chart ยังระบุสนามบินสำรองเมื่อสนามปลายทางหรือ
เครื่องบินมีขอขัดของ รวมถึงความถี่วิทยุที่ใชติดตอกับหอบังคับการบินตางๆ          



๒ 

     ระบบเครื่องชวยเดินอากาศนั้นมีความจำเปนโดยเฉพาะการนำอากาศยานรอนลงสูพื้น 
Runway ในสภาพอากาศที่เลวราย เชน ฝนตก หิมะ หมอกลงจัด เมฆต่ำปกคลุมบริเวณสนามบิน   
ทำใหนักบินไมสามารถมองเห็น Runway ไดชัดเจน และเนื่องจากขณะที่กำลังรอนลงนั้น เครื่องบินมี
ความเร็วต่ำใกลกับความเร็วต่ำสุด จึงไมสามารถไตระดับความสูงขึ้นไดอีก เพราะจะกอใหเกิดอันตราย  
โดยเฉพาะเครื่องบินที่มีขนาดใหญ และจำนวนเครื่องบินมีมาก การควบคุมการจราจรทางอากาศ
จำเปนตองมีเครื่องมือท่ีเชื่อถือได  

     ๑.๒   วิวัฒนาการเครื่องชวยเดินอากาศ 

   ความแตกตางทางเทคนิคของ Navigation ไดวิวัฒนาการไปตามยุคสมัย แตทั้งหมด
ลวนนำไปสูการทราบพิกัดของเครื่องบิน และ เสนทางบิน  

   เทคนิคของ Navigation มีวิวัฒนาการดังนี้ 

 ๑.๒.๑  Dead Reckoning (DR) เปนระบบนำรองที่สำคัญใชในระยะแรกๆ 
ของการบิน เปนวิธีที่ Lindberg ใชทำการบินขามมหาสมุทร Atlantic ครั้งแรกนักบินใชวิธีนี้เมื่อทำ
การบินขามพื้นน้ำอันกวางใหญ หรือทะเลทราย วิธีนี้จำเปนตองใชความสามารถ และประสบการณ 
เวลา  ระยะทาง ทิศทางที่จะเคลื่อนที่ไป นักบินตองรูระยะทางจากจุดหนึ่งไปถึงอีกจุดหนึ่ง และ
ทิศทางที่จะไป โดยศึกษาไดจากแผนที่เพื่อเตรียมการกอนทำการบิน นักบินวางแผนใชเสนทางบิน
ลวงหนา แลวนักบินคำนวณเวลาที่แนนอนสำหรับใชเดินทางไปถึงจุดหมายขณะที่ทำการบินดวย
ความเร็วคงที่ นักบินใชเข็มทิศในการรักษาทิศทางการบินแตวิธีนี้ไมสามารถประสบความสำเร็จไดทุก
ครั้ง เพราะวาการเปลี่ยนทิศทางของลมซึ่งเปนพื้นฐานของการบินแบบ VFR   

 ๑.๒.๒  Pilotage หรือ Piloting เปนวิธีทั่วๆไป สำหรับการนำรองของเครื่องบิน 
วิธีนี้นักบินจะรักษาเสนทางการบิน หรือทิศทางการบิน โดยการสังเกตจุดตางๆบนพื้นดิน ปกติกอนทำ
การบินจะตองเตรียมการ หรือวางแผนการบิน นักบินจะขีดเสนบนแผนที่เพื่อกำหนดเสนทางที่ใชทำ
การบิน นักบินจะสังเกตเห็นตำแหนงตาง ๆ บนพื้นดิน เชน ถนน ทางรถไฟ แมน้ำ และสะพานตาง ๆ 
เมื่อนักบินทำการบินผานจุดสังเกตนักบินจะขีดเสนบนแผนที่ แตถาเครื่องบินไมผานจุดสังเกต         
ที่กำหนดบนแผนที่ นักบินจะตองทราบทันทีวาเกิดขอผิดพลาด ตองรีบแกไข 

 ๑.๒.๓  Celestial Navigation เปนการหาพิกัดจากตาราง แบบวงกลม หรือ
ความรูทางตรีโกณมิติ และแบบดาราศาสตร  

 ๑.๒.๔  Radio Navigation เปนวิธีที่นักบินทุกคนใชเครื่องชวยเดินอากาศ    
จากสัญญาณคลื่นความถี่วิทยุ พรอมอุปกรณแสดงผลของเครื่องรับ-สง บนเครื่องบิน สัญญาณจะให
ขอมูลวากำลังบินไปในทิศทางใด วิธีนี้ใชคลื่นความถี่วิทยุในการหาตำแหนงของเครื่องบินโดยใชระบบ 
Finding Systems หรือระบบ Hyperbolic Systems เชน Decca, Omega และ LORAN-C เปนตน 

 ๑.๒.๕  Radar Navigation ใชเรดารเพื่อหาทิศทาง ระยะทาง ไปยังจุดสังเกตที่
ทราบพิกัด ซึ่งเปนระบบใชสำหรับหลีกเลี่ยงการเกิดอุบัติเหตุ เชน การชนกันของเครื่องบิน 

 ๑.๒.๖  Satellite Navigation ใชการสรางระบบดาวเทียมเชน GPS เพื่อการหา
พิกัดของเครื่องบิน 
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 ๑.๒.๗  ระบบ ILS หรือ Instrument Landing System ถูกทดลองใชงาน
เมื่อป ๑๙๒๙ 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 เพื่อใหไดเสนทางทั้ง ๓๖๐ องศา เครื่องสงสมัยแรกใช 
Electron Tube กับ Mechanically Rotated Antenna ไดติดตั้งใชงานอยางกวางขวางในป ๑๙๕๐ 
ตอมาประมาณป ๑๙๖๐ ไดมีการพัฒนาเปนแบบ Solid State เนื่องจากขณะนั้น VOR เปน
เครื่องชวยเดินอากาศหลักที่เขามาแทนวิทยุหาทิศแบบ NDB ซึ่งยังคงใชงานอยู สำหรับ VOR มีความ
แมนยำเชื่อถือไดมากกวา เพราะวามีคุณสมบัติของคลื่นวิทยุยาน VHF ที่สามารถลดการรบกวนจาก
พื้นที่รอบสถานี และการเกิดฝนฟาคะนองไดดีกวา 

 ๑.๓   ความหมายของคำศัพทที่ใชสำหรับเครื่องชวยเดินอากาศ 

 ๑.๓.๑  Heading คือทิศทางที่ตรงกับหัวของ บ. โดยวัดเปนองศาตามเข็มนาิกา
เทียบกับ Magnetic North  

 ๑.๓.๒  Track คือเสนทางของ บ. ที่กำลังมุงหนาไปจริงๆซึ่งอาจเปนเพราะมีลมพัด
ทำใหไมตรงกับ Heading มีหนวยเปนองศา วัดตามเข็มนาิกาเทียบกับ Magnetic North 

 ๑.๓.๓  Drift คือคาความแตกตางระหวาง Heading หัวของ บ.กับ Track มีหนวย
เปนองศา 

 ๑.๓ .๔   Relative Bearing ทิ ศทางไปยั งเป าหมายหรือสถานี เครื่องช วย
เดินอากาศ เทียบกับ Heading (วัดแบบตามเข็มนาิกา) 

 ๑.๓.๕  Magnetic Bearing ทิศทางไปยังสถานีเครื่องชวยเดินอากาศ เทียบกับ 
Magnetic North (วัดแบบตามเข็มนาิกา) 
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 ภาพที่ ๑-๑ แสดงความสัมพันธ ทิศทาง, Track และ Heading 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 



๕ 

บทที่ ๒  

ทฤษฎีและหลักการทำงานของเครื่องชวยเดินอากาศ 

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

     ๒.๑.๑   กลาวโดยทั่วไป   

        ระบบ NDB เปนเครื่องสง AM ซึ่ งติดตั้ งไวในตำแหนงที่กำหนด โดย
แพรกระจายคลื่นแบบ AM และ Modulated ดวย Audio Identification Tone ในรูปแบบของ 
Morse Code เพื่อบอกนามสถานี สำหรับบน บ. ใชระบบ Automatic Direction Finder หรือ ADF  
ใชหาทิศทาง Relative Bearing ของสถานีเครื่องสง NDB เพื่อใหนักบินใชถือเข็มแสดงทิศทางสำหรับ
นำเครื่องบินเขาหรือออก จากสถานีนั้น ADF สามารถรับสัญญาณคลื่นความถี่จากสถานีวิทยุ AM 
ทั่วไปได ซึ่งระบบนี้ใชกันอยางกวางขวางในปจจุบัน โดยมีขอดีในเรื่องการ รับ-สง สัญญาณ ไมมี
ขอจำกัดในเรื่องของ Line of Sight หรือสิ่งกีดขวาง เนื่องจากสัญญาณ NDB สามารถเดินทางไปตาม
สวนโคงของผิวโลกได รัศมีทำการสูงสุดของสัญญาณขึ้นอยูกำลังสงของเครื่องสง 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 เพื่อบอกตำแหนง
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  คณุลักษณะทางเทคนิค 

  ๒.๑.๒.๑  เครื่องสง NDB ภาคพื้น 
    ยานความถี่ใชงาน 200 - 800 kHz โดยแบงเปน ยานความถี่ต่ำ 
200 - 400 kHz ยานความถี่กลาง 400 - 600 kHz และยานความถี่สูง 600 - 800 kHz Modulation 
แบบ AM Audio Identification Tone ความถี่ 1,020 Hz หรือ 400 Hz กำลังสงออกอากาศ 25 - 2,000 Watts 
ขึ้นอยูกับความตองการใชงาน Broadcast Station Antenna การแพรกระจายคลื่นเปนแบบ 
Vertical Polarized โดยไมจำเปนตองแพรกระจายคลื่นแบบทุกทิศทาง Omni Directional เสมอไป  

  ๒.๑.๒.๒  เครื่องรับ ADF บนเคร่ืองบิน 

    ยานความถีใ่ชงาน LF/MF 190 – 1,750 kHz 
    หนาปทมแสดง Bearing เรียกวา Bearing Indicator 
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       ๒.๑.๓  การทำงานของเครื่องสง NDB ภาคพื้น  

  
ภาพที่ ๒-๑ การทำงานของเครื่องสง NDB ภาคพื้น 

  ๒.๑.๓.๑  ระบบเครื่องสง  
             ภาค RF ประกอบดวย RF Oscillator สวนใหญใชแรบังคับ

ความถี่ เพื่อกำหนดความถี่ ชุด Buffer Amplifier ทำหนาที่ขยายสัญญาณ RF ใหมี Amplitude 
สู งขึ้ น  และทำหน าที่ เป นตั ว  Matching Impedance ระหว าง RF Oscillator กับ  IPA หรือ 
Intermediate Power Amplifier โดยที่ ชุด IPA ทำหนาที่ขยายสัญญาณ RF ใหมี Amplitude สูง
พอกอนที่จะปอนใหชุด PA หรือ Power Amplifier ซึ่งชุด PA ทำหนาที่ Modulated RF กับ AF 
และขยายสัญญาณ RF กอนทำการสงไปที่ชุด Antenna Coupler ตอไป 

      ภาค AF Oscillator กำหนดความถี่ Tone 1,020 Hz ของสัญญาณ 
Morse Code แทนชื่อเรียกสถานี หรือจะใชสัญญาณเสียงจาก Microphone แทน AF Oscillator 
เพื ่อนำไป Modulated กับ RF ที ่ชุด Modulator เกิดเปน Modulated Wave แบบ MCW 
ใชสำหรับออกอากาศ 

 ๒.๑.๓.๒  ระบบ Antenna ของ NDB 
        ชุ ด  Antenna Coupler ท ำหน าที่  Matching Impedance 
ระหวางชุด Output ของเครื่องสง กับชุด Antenna  โดยการเพิ่มหรือลดความยาวทางไฟฟาใหกับชุด 
Antenna พร อมกับท ำหน าที่  Coupling เอ าสัญ ญ าณ  Modulated Wave จากชุ ด  Power 
Amplifier ไปยังชุด Antennaชุด Antenna ทำหนาที่ขยายสัญญาณ RF จาก Antenna Coupler 
พรอมกับแพรกระจายคลื่นวิทยุ RF Modulated Wave ไปในอากาศใหเหมาะสมที่สุด 

                 ๒.๑.๔   การทำงานของเคร่ืองรับ ADF ภาคอากาศ 
 

 ภาพที่ ๒-๒ การทำงานของเครื่องรับ ADF ภาคอากาศ 
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  ๒.๑.๔.๑  ระบบ Antenna ของ ADF 

  Loop antenna ทำการหมุนเพื่อใหเกิดกระแสเปลี่ยนแปลง  
โดยจะไดคากระแสสูงสุดเมื่ออยูในแนวเดียวกัน (In-line) กับ Carrier หรือเครื่องสง และจะไดคากระแส
ต่ำสุดหรือคา Null เมื่อตั้งฉากกับ Carrier หรือเครื่องสง การหมุนของ Loop Antenna ๑ รอบ 
จะเกิดเปนคา Null สองครั้ง ซึ่งไดทำการกำจัด Null ออกไป ๑ ครั้ง จึงเหลือเปนคา Null ๑ ครั้ง 
ตอการหมุน ๑ รอบ  

  Sense Antenna เปนแบบ Dipole ทำหนาที่รับสัญญาณทุก
ทิศทาง เพื่อนำมาเปรียบเทียบกับสัญญาณจาก Loop antenna เมื่อสัญญาณที่รับเขามา In phase 
กับสัญญาณจาก Loop antenna จะเกิดเปนคา Null และขณะท่ีสัญญาณ Out of phase กันจะเกิด
การเสริมกันของสัญญาณทั้งสอง ซึ่งทั้งสองกรณีจะไดผลลัพธเปนรูปราง Cardioid ทำใหเกิด
คลื่นสัญญาณ Sine wave สำหรับเปรียบเทียบ Phase หาทิศทางของสถานีได ตอมาความละเอียด
ของ Single Cardioid Pattern มีความชัดเจนไมเพียงพอตอความตองการของ International Civil 
Aviation Organization (ICAO) และได แก ไข โดยใช เทคนิ คของ Switching Sense Antenna 
ความถี ่120 Hz สำหรับทำใหเกิดคา Null ของ Cardioid ใหมีความแนนอนมากขึ้น 

  ๒.๑.๔.๒  ระบบ เครื่องรับ ADF   

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

  Goniometer เปน Transformer ชนิดที่ขดลวด Primary เปน 
Stator และขดลวด Secondary เปน Rotor เมื่อสัญญาณจาก Loop Antenna เขามาที่ Primary 
จะได Output ออกไปมี Phase และ Amplitude เชนเดียวกับสัญญาณที่รับเขามาจาก Loop 
Antenna จากนั้นจะสงไปยังเครื่องรับวิทยุ 

 Receiver เปนเครื่องรับวิทยุเหมือนกับเครื่องรับวิทยุโดยทั่วไป  
ตางกันคือมี Input เขามาสองทางคือจาก Sense Antenna ใชเปน Reference Signal และจาก  
Loop Antenna เปน Variable Signal สัญญาณนี้จะรวมกันและผานวงจร Detector ซึ่งทำหนาที่
สองอยางคือ Detect เอาสัญญาณเสียงหรือสัญญาณนามของสถานี (Morse Code) NDB สงไปยัง 
Head Set เพื่อใหนักบินทราบนามสถานีภาคพื้น และทำการ Detect เอาสัญญาณทิศทาง Bearing  
Signal เพื่อสงไปยังภาค Servo Amplifier ตอไป 

  Servo Amplifier จะทำหนาที่ ขยายสัญญาณทิศทางจาก 
Loop Antenna เพื่อใหมีกำลังเพียงพอไปขับ DC Motor ซึ่งปกติจะเปนแรงไฟ DC มีศักยขึ้นอยูกับ
ตำแหนงของ Loop Antenna ที่รับสัญญาณจากสถานี NDB ภาคพื้นในทิศทางหนึ่งจะเปนบวกอีก
ทิศทางหนึ่งจะเปนลบ สวนจะมีคามากหรือนอยขึ้นอยูกับทิศทางของ Loop Antenna   

  DC Motor ท ำก ารห มุ น ต าม แ รงไฟ ที่ ได ม าจ าก  Servo  
Amplifier ถาเปนบวก Motor จะหมุนในทิศทางหนึ่ง แตถาเปนลบจะหมุนในทิศทางตรงกันขาม สวน
แกนของ DC Motor จะมีเฟองทดไปหมุน Rotor ของ Goiometer กับ Synchro Transmitter  
การที่ขดลวดของ Goiometer หมุนไปนี้จะไปอยูในตำแหนง Null ทำใหไมมีสัญญาณจาก Loop  
Antenna เข าม าที่ เค รื่ อ งรับ จึ ง ไม มี  Bearing Signal ออกมา ท ำให  DC Motor ห ยุ ดห มุ น 
ขณะเดียวกันการหมุนของ Motor แกนของ Motor ไปหมุน Rotor ของ Synchro ทำใหมีสัญญาณ



๘ 

แรงไฟฟาไปยัง Indicator โดยเข็มชี้ทิศทางตามตำแหนง Rotor ของ Goiometer ซึ่งทำใหทราบ
ทิศทางไดจาก Indicator   

 Indicator เปนเครื่องแสดงทิศทางปกติจะมีหนาปดเปนวงกลม 
โดยแบงองศาออกเปน ๓๖๐ องศา มีทิศเหนือแมเหล็กโลกเปนหลัก 

 Head Set คือหูฟงที่ทำหนาที่ใหสัญญาณเสียง Morse Code 
ของสถานี NDB ภาคพื้น  

 ๒.๑.๕  การใหขอมูลของระบบ ADF 

  นักบินสามารถปรับเลือกความถี่ ไปรับคลื่นความถี่ จากสถานีที่ตองการ 
สัญญาณที่รับไดจะทำการขยาย และแปลงคลื่นความถี่เปน เสียง หรือ สัญญาณ Morse Code พรอม
กับแปลงสัญญาณ สงใหชุด Bearing Indicator แสดงผลทิศทาง เครื่องบินในปจจุบันมักจะเปน
ตัวเลข เชน ความถี่ท่ีเลือกทิศทางของสถานี  
 

 
 

            ภาพที่ ๒-๓ ชุดเครื่องรับและแสดงผลระบบ ADF 

Bearing Indicator ทำหนาที่แสดง และบงบอกทิศทางของสถานีสงเปน
องศาเทียบกับทิศเหนือแมเหล็กโลกเรียกวา Magnetic Bearing ซึ่งประเภทของ ADF Indicator ใน
ระบบ ADF ที่ใชในปจจุบันนี้ มีอยู ๔ แบบไดแก  
 

 
 

                   ภาพที่ ๒-๔ Fixed Compass Card 

  Fixed Compass Card: หนาปดจะยึดติดอยูกับที่ ไมสามารถหมุนได     
และทิศ ๓๖๐ องศาจะอยูดานบนเสมอ           
 



๙ 

 
 

               ภาพที่ ๒-๕ Rotatable Compass Card 
  Rotatable Compass Card: หนาปดชนิดนี้สามารถปรับได โดยหมุน
หนาปดให Magnetic Heading ของเครื่องบิน อยูใตเข็มดานบน อานคาทิศทางจากสถานีสงได
โดยตรงจากหนาปดเข็มทิศ ซึ่งไมตองคำนวณ 

 

 
          ภาพที่ ๒-๖ Single-Needle Radio Magnetic Indicator 
  Single-Needle Radio Magnetic Indicator เข็ ม ห น า ป ด  RMI (Radio 
Magnetic Indicator) เปนเครื่องมือที่ประกอบไปดวย ขอมูล Heading, Bearing, และตำแหนง Radial 

 

 

ภาพที่ ๒-๗ Dual-Needle Radio Magnetic Indicator 
 Dual-Needle Radio Magnetic Indicator เข็ ม ห น า ป ด  RMI เข็ ม

หนาปดอันแรก เปนเข็มใหญ (สีเหลือง) ทำหนาที่แสดงถึง Magnetic Bearing ไปยังสถานี NDB 
สำหรับเข็มอันที่สองเปนเข็มเล็ก (สีเขียว) ในภาพ จะชี้ ไปยังสถานี VOR เครื่องชี้แบบเข็มหนาปดคูมี
ประโยชนในการหาตำแหนงของเครื่องบิน 

 
 
 
 
 



๑๐ 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 ๒.๒  ILS (Instrument Landing System) 
 

 
 

ภาพที่ ๒-๘ การลงสนามบินดวยเครื่องชวยเดินอากาศ ILS 

 ๒.๒.๑   กลาวโดยทั่วไป  

  ILS เปนเครื่องชวยเดินอากาศที่ใชในการนำเครื่องบินรอนลงสูสนามบิน
ระยะสุดทายตามทางวิ่งที่กำหนด โดยใหขอมูล ทั้งเสนทางเขาสูทางวิ่ง ( Course ) ที่ตรงกับ Center 
Line ของ Runway และมุมรอน ( Glide Path ) ของเครื่องบินถึงจุดสัมผัส (Threshold) รวมถึง



๑๑ 

บอกระยะหางของเครื่องบินใหทราบวาอยูทีต่ำแหนงใด หรือระยะทางถึงสนามบินเทาไร และสามารถ
ใชงานไดทุกสภาพอากาศ   

  ILS Categories การแยกประเภท ILS โดยพิจารณาจากความสามารถดังนี้ 

   ๒.๒.๑.๑  Category I  มีประสิทธิภาพอำนวยความสะดวกใหนักบิน 
ใชงานนำเครื่องบินรอนลง จนถึงจุดซึ่งเสน Localizer Course ตัดกับ Glide Path และเหลือความสูง
เพียง ๖๐ เมตร หรือ ๒๐๐ ฟุต เทียบกับแนวระดับเดียวกับ Threshold เปนความสูงที่นักบิน
สามารถมองเห็น Runway และตัดสินใจรอนลง โดยเหลือระยะทางไมนอยกวา ๘๐๐ เมตร หรือ 
๒,๖๐๐ ฟุต กอนถึง Threshold  

  ๒.๒.๑.๒  Category II  มีประสิทธิภาพอำนวยความสะดวกใหนักบินใช
งานนำเครื่องบินรอนลงจนถึงจุดซึ่งเสน Localizer Course ตัดกับ Glide Path และเหลือความสูง
เพียง ๑๕ เมตร หรือ ๕๐ ฟุต เทียบกับแนวระดับเดียวกับ Threshold โดยเหลือระยะทางไมนอยกวา 
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  

 ยานความถี่ใชงาน VHF ระหวาง 108.1 – 111.9 MHz  

 กำลังออกอากาศของเครื่องสงภาคพื้น 15 – 20 Watts 

    ๒.๒.๒.๒  Glide Slope 

   ยานความถี่ใชงาน UHF ระหวาง 328.6 – 335.4 MHz  

   กำลังออกอากาศของเครื่องสงภาคพื้น 3 – 8 Watts 

      ๒.๒.๒.๓  Marker Beacon 

  ความถี่ใชงาน 75 MHz 

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

 ๒.๒.๓   การทำงานของระบบ ILS ภาคพื้น 
 
 
 
 
 
 
 

                               ภาพที่ ๒-๙ สถานี Localizer 



๑๒ 

   ๒.๒.๓.๑  สถานี Localizer ทำหนาที่สงสัญญาณขอมูล Course  
เพื่อบอกใหนักบินทราบวาเครื่องบินอยูดานซายหรือขวาของเสนทางบินเขาหาสนามบิน ซึ่งตรงกับ 
Center Line ของ Runway โดยที่สถานี Localizer มีชุด Antenna ติดตั้งอยูปลายทางวิ่งหางจาก 
Runway Threshold ด าน Stop End ๑ ,๐๐๐ ฟุต แพรกระจายคลื่ นแนวนอน (Horizontal 
Polarization) คลื่นวิทยุถูกสงออกจากชุด Antenna แบบ Amplitude Modulation ที่เปน Carrier 
Plus Sideband ( CSB ) และ Sideband Only ( SBO) ซึ่งมีการจัด Phase และ Amplitude ของ
สัญญาณใหออกไปผสมกันในอากาศที่เรียกวา Space Modulation เพื่อใหผลรวมของสัญญาณที่ตรง
กับ Center Line ออกไปมีสวนผสม (Percentage Modulation) ของความถี่ 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 ของความถี่ 90 Hz มากกวาของความถี่ 150 Hz หรือเรียกวาดาน 
90 Hz และที่ดานขวาของ Center Line มี Percentage Modulation ของความถี่ 150 Hz มากกวา
ของความถี่ 90 Hz หรือเรียกวาดาน 150 Hz   

 

 

ภาพที่ ๒-๑๐ การแพรกระจายคลื่น ของ Localizer 
 ขอมูล นามสถานีของ Localizer ใช Tone ความถี่ 1,020 Hz 

ผสมกับ RF แบบ AM ( Modulation = 5%) ซึ่งทำการสงแบบ Morse Code 

 ระยะการใช งานของ Localizer พื้ น ที่ ภ าย ในทิ ศท าง        
๑๐ องศา ทั้ งสองดานของเสนทางบินที่ตรงกับ Center Line ตองใชงานไดในระยะ 18 NM           
ที่ความสูงประมาณ ๒,๐๐๐ ฟุต และสำหรับพื้นที่ภายในทิศทาง ๓๕ องศา จากเสนทางบินที่ตรงกับ 
Center Line ตองใชงานไดในระยะ 10 NM  

  ILS Localizer Course Sector ค วามกว า งของ Course 
หรือเรียกวา Width ปกติกวาง ๗๐๐ ฟุต วัดที่ Threshold ของ Runway โดยวัดออกไปจาก Center 
Line ดานละ ๓๕๐ ฟุต และจุดนี้ ICAO กำหนดใหสัญญาณมีคาเทากับ 0.155 DDM ทั้งดาน 90 Hz 
และ 150 Hz เมื่อลากเสนจากจุดทั้งสองตรงไปที่จุดกึ่งกลางของชุด Antenna มุมที่วัดไดเรียกวา 
Course Width ซึ่งจะข้ึนอยูกับความยาวของ Runway 

 คาของสัญญาณที่วัดได 0.155 DDM ทั้งดาน 90 Hz หรือ 
150 Hz ถูกแยกโดยเครื่องรับ Localizer บนเครื่องบิน และแปลงคาไดเปน 150 Micro Ampere  
ซึ่งทำใหเข็มของ Indicator เบี่ยงเบนไปสุด Scale ดานซายหรือขวา  

   ๒.๒.๓.๒  สถานี Glide Slope ทำหนาที่ใหขอมูลมุมรอน Glide 
Path (ในแนวดิ่ง) โดยทั่วไปเปนมุมเงยจากระดับสนามบิน ๓ องศา 



๑๓ 

 
ภาพที่ ๒-๑๑ สถานี Glide Slope 

 ใชหลักการผสมคลื่นเชนเดียวกับสัญญาณของ Localizer 
โดยผสมคลื่นความถี่ 90 Hz และ 150 Hz ผสมกับความถี่ Carrier โดยมี Percentage Modulation 
ของความถี่ 90 Hz และ 150 Hz รวมกันเทากับ 80% ซึ่งสัญญาณ Glide Path มีคา Percentage 
Modulation ของความถี่ 90 Hz 40% และความถี่ 150 Hz 40% ทำใหไมมีความแตกตางของ 
Percentage Modulation หรือสัญญาณมีคาเทากับ 0.000 DDM 

 สัญญาณ Glide Slope ถูกสงออกไปดานบนและลางของมุม
รอน (Glide Path) โดยที่ดานบนจะมีคา Percentage  Modulation ของความถี่ 90 Hz มากกวา
ของความถี่ 150 Hz และดานลางของ Glide Path มีคา Percentage Modulation ของความถี่ 150 Hz 
มากกวาของความถี่ 90 Hz 

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

 
ภาพที่ ๒-๑๒ การแพรกระจายคลื่น ของ Glide Slope 

   ๒.๒.๓.๓  สถานี Marker Beacon ทำหนาที่บอกตำแหนงที่ตั้ ง
สำหรับนักบิน แยกไดเปน ๓ สถานียอยดังนี้   

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



๑๔ 

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

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

 
ภาพที่ ๒-๑๓ การแพรกระจายคลื่น ของ Marker Beacon 

 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 ติดตั้งไวที่ Avionics Rack สวน Antenna Localizer ติดตั้ง
ไวดานบนเครื่องบิน สำหรับ Glide Slope Antenna ติดตั้งไวที่ Radome หนาเครื่อง ชุด ADI กับ 
HSI ติดตั้งไวที่แผงเครื่องวัดในหองนักบิน และชุด VHF NAV Control ติดตั้งไวที่แผงควบคุมในหอง
นักบินเชนกัน เครื่องรับ Localizer / Glide Slope พื้นฐาน ตามรูป Diagram อธิบายใหเขาใจพอ
สังเขป เครื่องรับ Localizer/Glide Slope ประกอบดวยภาคการทำงาน RF , IF และ Audio สำหรับ 
Output ของ Audio แยกเปน 90 Hz และ 150 Hz โดยการผานวงจร Filter ซึ่งวงจร Filter ทั้งสองมี 
Output แตกตางกัน แทนดวย Diode สำหรับ ผลตางของสัญญาณ ถาความถี่ 90 Hz และ 150 Hz 
มี Amplitude เทากัน จะไมมีกระแสผาน Diode เข็มของ Meter จะอยูตรงกลางไมเบี่ยงเบน 
ตามปกติใช 1,000 Ohm Meter กรณีที่ความแรงของสัญญาณ Localizer / Glide slope ของ
ความถี่ 90 Hz หรือ 150 Hz มีมากกวากัน จะสงผลให DC Negative หรือ DC Positive ที่ Meter 
คงท่ี ทำใหเข็มของ Meter เบี่ยงเบนไป ความแตกตางของสัญญาณ 90 Hz กับ 150 Hz มีคา 75 mA 
ทำใหเข็มของ Deviation Indicator ILS เบี่ยงเบนไป 1 Dot จากกลาง Scale และถาหากแตกตาง
กัน 150 mA เข็มจะเบี่ยงเบนไป 2 Dot จากกลาง Scale การเตือนดวย Flag ที่ Indicator แสดงวา
สัญญาณรวมกันของ Filter ทั้งสองไมถึง 250 mV สำหรับเสียง Tone นามสถานี (Morse Code)  
จะถูกสงไปท่ีแผงควบคุมการบิน 



๑๕ 

 
ภาพที่ ๒-๑๔ การทำงานของระบบ ILS ภาคอากาศ 

 ๒.๒.๕  การใหขอมูลของระบบ ILS 

  ๒.๒.๕.๑  Localizer  

เครื่องบิน A อยูดานขวามือของเสนทางบิน หรือขวามือของนักบินที่บินเขา
หา Runway สัญญาณ Localizer ความถี่ 150 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถี่ 90 Hz ทำให
เข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานซายมือ Scale ของ HSI รูป A ตามภาพที่ ๒-๑๔ และ ๒-๑๕ 

  เครื่องบิน B อยูดานซายมือของเสนทางบิน หรือซายมือของนักบินที่บินเขา
หา Runway สัญญาณ Localizer ความถี่ 90 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถี่ 150 Hz ทำให
เข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานขวามือ Scale ของ HSI รูป B ตามภาพที่ ๒-๑๔ และ ๒-๑๕ 

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

 
ภาพที่ ๒-๑๕ การบินเขาโดยใชระบบ Localizer 



๑๖ 

  
 

 
   
 ภาพที่ ๒-๑๖ การแสดงผลเครื่องวัดบนอากาศยานโดยใชสถานี Localizer 

๒.๒.๕.๒  Glide Slope   

  เครื่องบิน A อยูดานบนของ Glide path สัญญาณ Glide Slope ความถี่      
90 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถี่ 150 Hz ทำใหเข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานลาง 
Scale ของ HSI รูป A ตามภาพที่ ๒-๑๖ 

  เครื่องบิน B อยูดานลางของ Glide path สัญญาณ Glide Slope ความถี่   
150 Hz มีความแรงมากกวาสัญญาณความถี่  90 Hz ทำใหเข็ม Deviation เบี่ยงเบนไปดานบน 
Scaleของ HSI รูป B ตามภาพที่ ๒-๑๖ 

  เครื่องบิน C อยูตรงกับ Glide path สัญญาณ Glide Slope ความถี่ 90 Hz 
มีความแรงเทากับสัญญาณความถี่  150 Hz ทำใหเข็ม Deviation อยูตรงกลาง Scale ของ HSI รูป 
C ตามภาพที่ ๒-๑๖ 

 
 

ภาพที่ ๒-๑๗ การบินเขาและแสดงผลเครื่องวัดบนอากาศยานโดยใชระบบ Localizer 



๑๗ 

 

๒.๒.๕.๓  Marker Beacon   

  การแสดงผลบนเครื่องบินใหนักบินทราบขณะทำการบินผานสถานี Marker 
Beacon มดีังนี้   

  แสดงใหเห็นดวย Lamp สีน้ำเงินสำหรับ Outer Marker สีอำพันสำหรับ  
Middle Marker และสีขาวสำหรับ Inner   

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

 
ภาพที่ ๒-๑๘ Marker Beacon System Functional Diagram 

๒.๓  VOR (VHF Omni-directional Range)  

 ๒.๓.๑   กลาวโดยทั่วไป 

  VOR เปนระบบนำรองพ้ืนฐานทาง Electronic ซึ่งมีความสำคัญมากสำหรับ 
การบินที่ชวยใหนักบินมีความสะดวก และเชื่อถือได ในการบินจากจุดหนึ่งไปอีกจุดหนึ่ง สำหรับขอมูล
ที่นักบินอานไดจากหนาปด ดังนี้ ทิศทาง, นามสถานี, บินเขาสู หรือออกจากสถานี (To-From) และ 



๑๘ 

CDI ปจจุบันระบบการนำรองแบบ VOR ยังขึ้นอยูกับเครื่องสงพื้นดิน ที่สงสัญญาณใหเครื่องรับ VOR 
บนเครื่องบิน   

  สถานี VOR ภาคพื้น แบงตามการใชงานได ๒ ประเภทไดแก Category A 
คือ Normal VOR สำหรับ Enroute Navigation และ Category B คือ Terminal VOR สำหรับ 
Terminal Navigation น อกจากนี้ ยั งแบ งต ามทฤษ ฎี ก ารท ำงาน ได  ๒  แบ บ ได แก  CVOR 
(Conventional VOR) และ DVOR (Doppler VOR) 

 

 
 

ภาพที่ ๒-๑๙ สถานี VOR 
  ขอดีของระบบ VOR คือหนาปด VOR แสดงใหนักบินเห็น และเขาใจงายตอ
การปฏิบัติตามไมเกิดผลกระทบจากชวงเวลากลางวัน กลางคืน (Night effect) ไมถูกรบกวนจากชั้น
บรรยากาศ   

  ขอเสียของระบบ VOR ไมไดใหขอมูลระยะทาง จึงจำเปนตองติดตั้ ง
เครื่องรับ-สง DME รวมใชงานกับเครื่องสง VOR ดวย และตองมีสถานีภาคพื้นเพิ่มมากขึ้นเพื่อให
ครอบคลุมพื้นที่ใชงาน เนื่องจากการสงคลื่นพลังงานเปนแบบ Line of Sight ซึ่งสิ่งกีดขวางมีผลตอ
การรับสัญญาณ 

 ๒.๓.๒   คุณลักษณะทางเทคนิค 

  ยานความถี่ใชงาน 108 - 117.95 MHz  

  Channel Spacing 50 kHz  

  สำหรับความถี่ 108 – 112 MHz เปนยานความถี่ของ VOR Category B 
ยกเวนความถี่ท่ีลงทายดวย .10 , .30 , .50 , .70 , .90  ซึ่งความถี่ดังกลาวใชกับระบบ 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  



๑๙ 

  การบินทดสอบสถานี VOR องคการการบินพลเรือนระหวางประเทศ 
(ICAO) กำหนดใหมีการบินทดสอบเพื่อหาคาความถูกตองของสถานีเครื่องสง VOR เมื่อติดตั้งครั้งแรก  
ตามระยะเวลาทุก ๑ ป และหลังจากมีการแกไขขอขัดของเมื่อไมเปนตามที่ T.O.กำหนด การบิน
ทดสอบตองทราบพิกัดที่แนนอน กำหนดวิธีทดสอบ กำหนด Sensitivity ของเครื่องรับบนเครื่องบิน 
เพื่อใหใชงานไดตามปกติ โดยมคีาผิดพลาดของทิศทาง Bearing ไมเกิน ± ๑ องศา   
  Identification Tone ใชความถี่ 1,020 Hz   
 

 ๒.๓.๓  หลักการทำงานของระบบ VOR ภาคพื้น 

 ๒.๓.๓.๑  CVOR (Conventional VOR) 

 สัญญาณ ที่ ส งออกไปจากสถานี  VOR ภาคพื้ น ได แก  Reference Signal และ 
Variable Signal Reference Signal เ กิ ด จ า ก ก า ร  Modulate ข อ ง ค ว า ม ถี่  9,960 Hz                   
(Sub - Carrier) กับ ความถี่ 30 Hz แบบ FM ทำให Sub Carrier 9960 Hz เบี่ยงเบนไป  480 Hz       
และเมื่อเครื่องรับบนเครื่องบินทำการแยกสัญญาณ Sub Carrier ออกไป จะไดความถี่ 30 Hz ที่ใช
เปน Reference Signal โดยมี Phase คงที่ โดยรอบสถานี สำหรับการสงสัญญาณ Reference  
ออกอากาศ จะ Inphase กันทุก Slot ของ Antenna ที่ มี  4 Slot 1(NE) , 2(SE) , 3(SW) และ 
4(NW) ดังรูป   

ภาพที่ ๒-๒๐ Reference Carrier 

Variable Signal เกิ ด จ า ก เค รื่ อ ง ส ง ผ ลิ ต  Sideband 30 Hz ใ ห  
Goniometer ได เปน  Double Sideband Suppressed - Carrier และส งตอไปที่  Distribution 
Unit เพื่อแยกสัญญาณไปยัง Antenna 4 Slot และจะออกไปรวมกันในอากาศโดยมี Phase 
เปลี่ยนแปลงไปทุก ๑ องศาโดยรอบ การสง Variable Signal ซึ่งชุด Goniometer ทำหนาที่ผลิต   

Sideband Power ส อ งค า  คื อ  Sideband 1 แล ะ  Sideband 2 ที่ มี  
Amplitude เทากันแตตาง Phase กัน ๙๐ องศาและแตละ Sideband แยกออกเปนสองทางโดยได 
Output ตาง Phase กัน ๑๘๐ องศา เพื่อสงตอไปยังสายอากาศเพื่อสราง Variable Signal (30 Hz)    

การรวมสัญญาณในอากาศที่เรียกวา Space mod ทำใหไดสัญญาณรูปราง 
Limacon หมุนรอบตัวเอง เพื่อใหเกิด Variable Signal 



๒๐ 

ภาพที่ ๒-๒๑ Variable Sidebands 

  การทำ Phasing ของสถานี VOR มีความสำคัญเพื่อใหสัญญาณที่ Antenna 
แตละ Slot มี Phase ที่ถูกตอง อาจทำการตัดทอนสายสงกำลังหรือการปรับ Phaser ในตัวเครื่องสง
เพื่อปรับ Sideband Phase ซึ่งหลังจากนั้นจะตองมีการบินทดสอบใหเกิดความแนนอนอีกครั้ง  
 

ภาพที่ ๒-๒๒ Combined Signals 

 ๒.๓.๓.๒  DVOR (Doppler VOR)  

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

 Antenna ที่จุดศูนยกลางออกอากาศดวยสัญญาณ 30 Hz AM สำหรับ 
Reference signal 48 หรือ 50 Antenna ออกอากาศดวยสัญญาณ 9,960 Hz Sub – Carrier AM 
โดยหมุนเวียน (Phase Shift) ออกอากาศแตละ Antenna เปนวงรอบ ๓๐ รอบตอวินาที การเคลื่อนที่
ของจุดกำเนิดความถี่  9,960 Hz ทำให เครื่องรับบนเครื่องบิน รับสัญญาณได เปน  Doppler 
Frequency Shift ความถี่ 9,960 Hz ซึ่งมีการเบี่ยงเบนไป ± 480 Hz ทำใหไดเปน 30 Hz FM สำหรับ 
Variable signal 



๒๑ 

    สัญญาณความถี่ 30 Hz AM ที่ออกอากาศจาก Antenna จุดศูนยกลาง        
กับสัญญาณความถี่ 30 Hz FM ที่ออกอากาศจาก 48 หรือ 50 Antenna รอบสถานี จะ In Phase กัน
ที่ทิศเหนือ สวนที่ทิศอื่นๆจะ Out of Phase กันเชนเดียวกับ CVOR 

ตารางที่ 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 ทำหนาที่ รับสัญญาณจากสถานีเครื่องสง 
VOR ภาคพื้น ความถี่ 108 – 117.95 MHz จากนั้นแยกสัญญาณ AM ออกไดเปน ๒ ความถี่ คือ 
Reference Frequency 30 Hz และ Variable Frequency 9,960 ± 480 Hz   

  ขอมูลทิศทาง (VOR Omni Bearing) ไดจากการแยกสัญญาณ ความถี่     
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 เพื่อใช
บิ น เข าห รือออกจากสถานี  VOR โดยมี  Course Deviation เที ยบกั บ  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 เปนการเตือนความไมแนนอนที่เกิดขึ้น โดยปกติมี
เงื่อนไข 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 เนื่องจากอยูในยานความถี่เดียวกัน 

 ๒.๓.๕   การใหขอมูลของระบบ VOR 

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

  ทิศทาง ไดจากการเปรียบเทียบ Phase ระหวางสัญญาณ Reference และ
สัญญาณ Variable ซึ่งสัญญาณทั้งสองจะ In Phase กันที่ทิศเหนือ และจะมี Phase เปลี่ยนแปลงไป
ทุก ๑ องศาโดยรอบ  



๒๒ 

 

ภาพที่ ๒-๒๓ หลักการแพรสัญญาณระบบ VOR 
  น าม ส ถ านี  Identification Tone ใช  Tone ค ว าม ถี่  1,020 Hz เป น
สัญญาณเสียง Morse Code แทนอักษรนามสถานี ประกอบดวย ๓ ตัวอักษร โดยระยะเวลาสัญญาณ 
Tone ที่เปน 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 ในกรณีนี ้Identification จะถูก Disabled ไปโดยอัตโนมัติ     

  Course Deviation เกิดจากการใช OBS เลือกทิศทางเพื่อบินเขาหรือออก
จากสถานี VOR โดยเทียบกับ Omni Bearing  

   การแสดง To – From ของเครื่องบินที่บินเขาหา หรือออกจากสถานี VOR      

                              
  



๒๓ 

 

ภาพที่ ๒-๒๔ หนาปด แสดงขอมูลของ VOR บนเครื่องบิน 
  A - Rotating Course Card เลือกจาก 0 to 360° ซึ่งแสดง VOR Bearing 
ที่ถูกเลือกไวสำหรับบินเขาหรือออก ตัวอยางเลือก 345° Radial   

  B - Omni Bearing Selector หรือ OBS Knob ใชสำหรับปรับ Course Card 

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

  D - The To-From Indicator. ลูกศรนี้จะบอกวาบินเขาหรือออกจากสถานี 
VOR และจะมีธงแดงลงมาปดที่ลูกศร To-From เมื่อรับสัญญาณ VOR ไมไดหรือ ขัดของที่ตองแกไข
ตามรูปหนาปดแสดงใหเห็นวาการบินตรงกับ Course ที่ไดตั้งคาไว 
  การแสดงใหทราบจาก RMI เปน Relative Bearing และ Magnetic 
Bearing ซึ่งสามารถเลือก OBS ทิศทางที่ตองการได 

                 

ภาพที่ ๒-๒๕ การแสดงผลการบินตรงกับ Course 

         การแสดงใหทราบการบินที่ไมตรงกับ Course ที่ไดตั้งคาไว  



๒๔ 

                      
 

ภาพที่ ๒-๒๖ การแสดงผลการบินไมตรงกับ Course 

 การแสดงใหทราบวาสัญญาณ VOR ใชงานไมได Flag Show สีแดง 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 

ภาพที่ ๒-๒๗ การแสดงผลระบบ VOR ใชงานไมได 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



๒๕ 

 ๒.๔  TACAN (Tactical Air Navigation)  
 

             

ภาพที่ ๒-๒๘ Mobile TACAN 

 ๒.๔.๑  กลาวโดยทั่วไป 
  TACAN เปนระบบเครื่องชวยเดินอากาศที่  กองทัพสหรัฐอเมริกา และ
ประเทศสมาชิกองคการ NATO ใชทางยุทธวิธีในทางทหารโดยเฉพาะทำงานรวมกันระหวางสถานี
ภาคพื้นกับเครื่องรับ-สงบนเครื่องบิน หรือระหวางเครื่องบินกับเครื่องบิน โดยใชงานเปนเครื่องชวย
เดินอากาศหลักที่ติดตั้งกับเครื่องบินรบทั่วไป เพื่อนำเครื่องบินเขาหาเปาหมาย หรือสนามบินได
ถูกตอง สถานี TACAN มีคุณลักษณะพิเศษคือสามารถเคลื่อนยายไปติดตั้งใชงาน ณ ตำแหนงตาง ๆ  
ที่ตองการทางยุทธวิธีไดสะดวกและรวดเร็ว สามารถใชเปนแบบ Air Borne TACAN ในขณะทำการ
บินทางยุทธวิธีเพื่อบอกตำแหนงและทิศทางของเครื่องบินรบอื่น ขณะทำการบินดวยความเร็วสูงทำให
เกิดความปลอดภัยมากยิ่งข้ึนโดยใหขอมูลกับนักบิน ดังนี้ 
  ทิศทาง  
  ระยะทาง  
  นามสถานี  
  Course Deviation Indicator (CDI) 
  To - From  

  เนื่องจากขอมูลทิศทาง และระยะทาง รวมไวในระบบเดียวกันที่สถานี
ภาคพื้นจึงงายตอการติดตั้งใชพื้นที่นอยกวา VOR ไมจำเปนตองติดตั้งในอาคารเปนแบบสถานีประจำ
ที่ (Fixed TACAN) แตสามารถติดตั้งใน Shelter, รถบรรทุก หรือ เรือ สำหรับใชงานระยะเวลาสั้น ๆ 
เปนแบบเคลื่อนที่ได (Mobile TACAN) และใหความแนนอนมากกวา VOR/DME เนื่องจากใชคลื่น
ความถี่ 15 Hz และ 135 Hz เปนสวนประกอบ การใหขอมูลทิศทางมีคาความผิดพลาดไมเกิน  
± ๑ องศา และคาความผิดพลาดของระยะทางไมเกิน 185 m หรือไมเกิน ± 0.1 NM  

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



๒๖ 

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

 ๒.๔.๒   คุณลักษณะทางเทคนิค  

 Standard TACAN Signal MIL STD 291 C  

  ความถี่ ที่ ใช งานอยู ใน ย าน  UHF 962 – 1,213 MHz แบ ง เป น  126 
Channel โดยแยกเปน Low Band 63 Channel และ Hi Band 63 Channel และยังกำหนดเปน 
X-Mode และ Y-Mode โดยแตกตางกันในเรื่อง ความถี่ของเครื่องรับ – สง และคุณลักษณะเฉพาะ
ของ Pulse ที่ใชงานในระบบ สำหรับสถาน ีTACAN ของ ทอ.ไทย ใชงานเฉพาะ X-Mode เทานั้น 

ตารางที่ ๒-๒ แสดงความถี่ของสถานี 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 

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

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

 

 

 

 

 

 

 



๒๗ 

ภาพที่ ๒-๒๙ สัญญาณ North Burst และ Aux Burst 
  Identification แบบ Morse Code ใชสัญญาณ Tone ความถี่ 1,350 Hz 
ประกอบดวย 3 ตัวอักษร สงออกอากาศทุก 37.5 วินาที โดยระยะเวลาสัญญาณ Tone ที่เปน          
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 ภาคพื้น      
         ระบบ TACAN ภาคพื้นประกอบดวย ชุดเครื่องรับ - สง,  Antenna และ ชุด  
Monitor  

 ๒.๔.๓.๑   ชุดเครื่องรับ 

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

   ผลิตสัญญาณ Squitter โดยตามปกติ เครื่องรับ  TACAN 
ภาคพื้นสามารถใหบริการขอมูลระยะทางกับเครื่องบินในเวลาเดียวกันได ๑๐๐ เครื่อง ขณะที่ไมมี 
Interrogation Pulse หรือมีเครื่องบินใชงานไมถึง ๑๐๐ เครื่อง เครื่องรับ TACAN ภาคพื้นจะทำการ
ผลิต Squitter Signal ขึ้นทดแทน Interrogation Pulse หรือเรียกวา Noise Generation เพื่อ

ชดเชยหรือทดแทน Reply Pulse ใหได 2,700 ± 90 Pulse Pair Per Second  เพื่อใหการสงออก
อากาศคงที่ตลอดเวลา 

  ๒.๔.๓.๒  ชุดเครื่องสง 

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

   ผลิ ต  Identification เป น แบ บ  Morse Code ที่ มี ขน าด      
๓ ตัวอักษร 



๒๘ 

   สงสัญญาณ Reply Pulse ออกอากาศหลังจากระยะเวลา 
Reply Delay เพื่อนำไปแปลงคาเปนขอมูลระยะทางตอไป 

   จัดลำดับความเรงดวน (Piority) ของสัญญาณที่จะทำการ
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  

   แพรกระจายคลื่นความถี่วิทยุออกอากาศครอบคลุมพื้นที่ใช
งาน โดย Variable signal เปนคลื่นสัญญาณรูปหัวใจ (Cardioid pattern) หมุนรอบตัวเองดวย
ความเร็ว ๙๐๐ รอบตอนาที ซึ่งทำใหเกิดเปนสัญญาณ Sine wave ในทุกทิศทางที่ เครื่องรับ         
บนเครื่องบินรับได โดยมี Phase แตกตางกันโดยรอบ ๓๖๐ องศา 

 

 
ภาพที่ ๒-๓๐ คลื่นสัญญาณรูปหัวใจ 

  การแพรกระจายคลื่น 135 Hz Variable ใน 1 Cycle ของ
สัญญาณ 15 Hz Variable ทำการสงสัญญาณ Sine wave จำนวน 9 Cycle เพื่อเพิ่มประสิทธิภาพให
มีความแนนอนมากข้ึน 
 

 

 



๒๙ 

 

 
 

ภาพที่ ๒-๓๑ การ Modulation ระหวางสัญญาณ 15 Hz กับ 135 Hz 
  ทำการส ง Reference Pulse ที่ มี ความสัมพั นธกับการ
แพรกระจายคลื่น Variable Signal โดยสง Main Reference Burst ทุกรอบของ 15 Hz Variable 
ขณะที่คลื่นรูปหัวใจหมุนใหพลังงานสูงสุดไปทางทิศตะวันออกของสถานี TACAN และทำการสง 
Auxiliary Reference Burst ในทำนองเดียวกัน   

 
ภาพที่ ๒-๓๒ การสงสัญญาณ TACAN 

  ๒.๔.๓.๔ ชุด Monitor 

  ตรวจสอบการทำงานของระบบ ตามคุณสมบัติที่สำคัญ 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 เพื่อใหสัญญาณที่ออกอากาศมีความถูกตองและเชื่อถือได โดยมีทั้งแบบ Local 
Maintenance Monitoring System และ Remote Maintenance Monitoring System สามารถ
ตรวจสอบการทำงานผานระบบสื่อสารทางไกลได 

 ๒.๔.๔   หลักการทำงานของระบบ TACAN ภาคอากาศ     

 

ภาพที่ ๒-๓๓ การรับสัญญาณ TACAN บน อากาศยาน 



๓๐ 

  ระบบเครื่องรับ-สง TACAN บนเครื่องบิน ทำการ รับ – สง สัญญาณและให
ขอมูลทิศทาง, ระยะทาง, นามสถาน,ี Course Deviation และ To From แกนักบิน 

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

 
ภาพที่ ๒-๓๔ การแปลงสัญญาณเปนขอมูลทิศทาง 

 ขอมูลระยะทาง ไดจากเวลาการเดินทางของ Interrogation Pulse ที่
เครื่องสงบนเครื่องบินสงไป และเครื่องรับบนเครื่องบินรับ Reply Pulse จากสถานี TACAN ภาคพื้น  
โดยใชหลักการเดินทางของคลื่นแปลงเปนระยะทาง โดยระยะทาง ๑ เรดารไมล (NM) ใชเวลา 12.36 S 
(หมายถึงคลื่นเดินทางไปและกลับ ระยะทาง 1 NM ใชเวลา 12.36 S) และเครื่อง รับ - สงบน
เครื่องบินจะตองชดเชยเวลา Reply Delay เพื่อใหอานขอมูลระยะทางไดถูกตอง 



๓๑ 

 

 

ภาพที่ ๒-๓๕ สัญญาณ Interrogation Pulse และ Reply Pulse 

  ขอมูลเสนทางบิน หรือ Course Deviation และ To – From ไดจากการ
เปรียบเทียบระหวาง Relative Bearing กับเสนทางการบินที่เลือกไว และทำการประมวลผลเพื่อให 
Deviation Bar แสดงทิศทางการเคลื่อนที่ของเครื่องบินวาเบี่ยงเบนไปจากเสนทางที่ตองการมากนอย
เพียงใด และ Flag To-From จะแสดงใหทราบวาบินเขาหาหรือออกจากสถานี TACAN  

  ขอมูลนามสถานี ไดจากการ Detect สัญญาณเสียง Tone ความถี่ 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 ทำหนาที่รับ – สง คลื่นวิทยุ ติดตั้งไวดานลางลำตัวของเครื่องบิน
หรือตดิตั้งทั้งดานบนและดานลางลำตัวเครื่องบิน   

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

 

 

ภาพที่ ๒-๓๖ TACAN Transceiver 
  



๓๒ 

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

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

  ชุด TACAN Display (HSI) ทำหนาที่แสดงผลขอมูล ของระบบ TACAN โดย
มี Compass เปนอุปกรณ Magnetic แสดงทิศเหนือแมเหล็กโลก เพื่อใชในการหาทิศเหนือจริง  

Function การใชงานของระบบ TACAN บนเครื่องบิน 

  REC Mode ใชสำหรับการรับสัญญาณขอมูล Bearing, Course Deviation 
และ To - From จากสถานีภาคพื้น ใหแสดงผลที่ HSI 

  R/T Mode ใชสำหรับการรับสัญญาณของมูล Bearing, Distance และ 
Course Deviation จากสถานีภาคพื้น ใหแสดงผลที่ HSI   

  A/A REC Mode ใชงานระหวาง Air to Air ใหขอมูล เหมื่อนกับ REC 
Mode แตขอมูล Bearing ที่ไดรับจะเปนทิศทางไปยังเครื่องบินที่ใชงานรวมกัน 

  A/A R/T Mode ใช งานระหวาง Air to Air ใหขอมูล เหมือนกับ R/T 
Mode แตขอมูล Bearing และระยะทาง ที่ไดรับจะเปนทิศทางไปยังเครื่องบินที่ใชงานรวมกัน และถา
กรณีที่เครื่องบินที่ใชงานรวมกันไมไดอุปกรณที่ใชผลิตสัญญาณ Bearing จะทำใหรับขอมูลเฉพาะ
ระยะทางเทานั้น 

  การ Test มีทั้งแบบ Manual Seft Test และ Automatic Self Test  

  Manual Seft Test คือการตรวจสอบการทำงานของเครื่องโดยเจาหนาที่ชาง 
ซึ่งเปนการทดสอบอุปกรณของระบบ TACAN บนเครื่องบินเมื่อมีการเปลี่ยนหรือแกไขอุปกรณ ยกเวน
ชุด Antenna   

  Automatic Self Test คือการตรวจสอบการทำงานของเครื่องแบบ
อัตโนมัติ เมื่อเครื่องรับทำการรับสัญญาณไมได หรือมีความแรงไมเพียงพอเปนเวลานานเกินกวา 
Memory Time ระบบจะทำการ Automatic Self Test โดยเข็มของ Bearing จะชี้ทิศทาง ๒๗๐ 
องศา เปนเวลาประมาณ ๒ - ๔ วินาที และเมื่อจบการ Automatic Self Test แลวยังไมสามารถรับ
สัญญาณไดเพียงพอ Control Lights จะแสดงใหนักบินทราบวาไมสามารถใชงานได 



๓๓ 

 
             ภาพที่ ๒-๓๗ การรับสงสัญญาณ TACAN 

 ๒.๔.๕   การใหขอมูลของระบบ TACAN  

 การใหขอมูลของระบบ TACAN ประกอบดวย Horizontal Situational 
Indicator (HSI) ซึ่งใชแสดงขอมูลหลายอยาง 

 

 

 ภาพที่ ๒-๓๘ การใหขอมูลของระบบ TACAN 

 
 ภาพที่ ๒-๓๙ Horizontal Situational Indicator (HSI) 



๓๔ 

   ขอมูลทิศทาง เปน Magnetic Bearing ไปยังสถานี TACAN ที่ใชงาน แสดง
ใหทราบโดย Bearing Pointer 

   ขอมูลระยะทาง เปน Nautical Mile จากเครื่องบินถึงสถานี TACAN ที่ใชงาน 
แบบ Slant Range แสดงใหทราบโดย Range Indicator   

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

   ขอมูล To - From บอกใหทราบวาเปนการบินเขาหาหรือออกจากสถานี 
แสดงใหทราบโดย To - From Indicator 

   นอกจากนี้ยังมี  Flag Alarm เตือนเมื่อเครื่องมีขอขัดของเกิดขึ้น หรือ
เครื่องรับสัญญาณไมได    

 ๒.๕   DME (Distance Measuring Equipment)  

        ๒.๕.๑   กลาวโดยทั่วไป 

   ระบบ DME ประกอบด วยสถานีภ าคพื้ น  และเครื่องรับ -ส ง DME          
บนเครื่องบินเพื่อใชวัดระยะทางระหวางเครื่องบินกับสถานีภาคพื้น โดยใชเปนพื้นฐานสำหรับ      
การกำหนดตำแหนงการบินเขาหาสนามบิน การปองกันปญหาการจราจรทางอากาศ และการรออยูใน
ตำแหนงที่กำหนด หรือคำนวณ Ground Speed 

 
ภาพที่ ๒-๔๐ การรับสงสัญญาณ DME 

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

  การแพรกระจายคลื่นของสถานี DME ภาคพื้นจะมีอุปสรรคในเรื่องของ   
สิ่งกีดขวางสัญญาณ และเกิดการสะทอนของคลื่นเรียกวา Echo ทำใหสถานี DME จะรับสัญญาณ 
Echo ไดอีกครั้งหลังจากรับสัญญาณหลัก ทำใหไดระยะทางผิดพลาด ซึ่งสามารถแกไขปญหาโดยตัด 
Echo ดวยวงจร Echo Suppressor  



๓๕ 

 ๒.๕.๒  คุณลักษณะทางเทคนิค 

  การวัดระยะทางจาก Air to Ground ของระบบ DME ไดระยะทางใน
ระนาบ Slant Range เปนระยะที่วัดจากเครื่องบินไปยังสถานี DME โดยตรง ซึ่งมีความสัมพันธกับ
ความสูงของเครื่องบิน และแตกตางจากระยะทางตามแนวพื้นดิน  

 

 
ภาพที่ ๒-๔๑ การวัดระยะทางแบบ Slant Distance 

 

  ยานความถี่ใชงานของระบบ DME คือ 962 – 1213 MHz 
   

 

ภาพที่ ๒-๔๒ ยานความถี่ DME 

  DME ทำงานอยูในยานความถี่ 962 – 1,213 MHz ซึ่งสามารถแบงการใช
งานได 126 Channel ทั้ง X – Mode และ Y – Mode เชนเดียวกับ ระบบ TACAN  

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



๓๖ 

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

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

  กำลังออกอากาศของสถานีภาคพื้น มีทั้ง Low Power 100 Watts และ 
High Power 1000 Watts ทั้งนี้ขึ้นอยูกับความจำเปนในการใชงาน  

 ๒.๕.๓  การทำงานของเครื่องรับ-สง DME ภาคพื้น   

  เครื่องรับ-สง DME ภาคพื้น ติดตั้งใชงานรวมกับ VOR หรือ ILS (กรณีที่
ไมไดติดตั้ง Marker Beacon) โดยทำงานที่ความถี่คงที่ซึ่งกำหนดไว สถานี DME ภาคพื้นสามารถ
ใหบริการกับเครื่องบินได ๑๐๐ เครื่องในเวลาเดียวกัน ถาหากมีเครื่องบินมากกวา ๑๐๐ เครื่องสถานี
ภาคพื้นก็จะเลือกตอบแตเฉพาะสัญญาณที่มีความแรงสูงสุด ๑๐๐ เครื่อง  

  ขณะที่ไมมี Interrogation Pulse จากเครื่องบิน หรือมีเครื่องบินใชงานใน
เวลาเดียวกันไมถึงจำนวน ๑๐๐ เครื่อง เครื่องรับ-สง DME ภาคพื้นทำการผลิต Squitter Signal 
ชดเชยใหไดเปนจำนวน 2,700 Pulse Pair Per Second เพื่อใหชุดเครื่องสงมีกำลังออกอากาศคงที่ 

  ระยะเวลาตั้งแตไดรับสัญญาณ Interrogation Pulse ผานกระบวนการที่
เครื่อง รับ-สง DME ภาคพื้น จนกระทั่งสงสัญญาณ Reply Pulse ออกอากาศ เรียกวา Delay Time 
ซึ่งใชระยะเวลา 50 µS สำหรับ X-Mode หรือ 56 µS สำหรับ Y-Mode โดยที่เครื่องรับ-สงบน
เครื่องบินจะตองนำคา Delay Time มาประกอบการคำนวณเพื่อใหไดระยะทางทีถู่กตอง 

    สถานี DME ภาคพื้นทำการสง Identification Signal ทุกๆ ๓๐ - ๔๐ วินาที 
โดยการสงสัญญาณเสียง Tone ความถี่ 1,350 Hz แบบ Morse Code ขนาด ๓ ตัวอักษร ใชแทน
นามสถานี และการติดตั้งเครื่อง รับ - สง DME ภาคพื้นใชงานรวมกับระบบ 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 ทำหนาที่ควบคุม 

 ๒.๕.๔  การทำงานของเครื่องรับ-สง DME ภาคอากาศ 

  เมื่อนักบินเลือกใชความถี่ของ VOR หรือ ILS ความถี่ของ DME จะถูกเลือก
โดยอัตโนมัติ 

  เครื่องสง DME บนเครื่องบินทำการสง Interrogation Pulse Pair ไปยัง
สถานี DME ภาคพ้ืน จากนั้นเครื่อง DME ภาคพื้นใชเวลา 50 µS ทำตามกระบวนการ และสง Reply 
Pulse ใหกับเครื่องรับ DME บนเครื่องบิน โดยมีการพิสูจนวาเปน Pulse แบบที่เครื่องสง DME บน
เครื่องบินเครื่องนั้นสงออกไปหรือไม และคำนวณเวลาที่ใชในการเดินทางของคลื่น Pulse ใหเปน
ระยะทางเพื่อนำไปแสดงผลใหนักบินทราบ เครื่องรับ – สง DME บนเครื่องบินทำงานตอเนื่องจนถึง
ระยะทางที่ไมสามารถรับสัญญาณได หรือเปลี่ยนความถี่ไปใชงานสถานี DME ภาคพื้นอ่ืน 



๓๗ 

   Search Mode ของ DME บนเครื่องบิน เมื่อ Switch ON จะทำการสง 
Interrogation Pulse Pair ประมาณ 100 Pulse Pair Per Second ซึ่งตามปกติ เครื่องรับ - สง 
DME ภาคพื้น ที่ชองความถี่เดียวกันนั้น สามารถรับ Interrogation Pulse จากเครื่องบินไดหลาย
เครื่องในเวลาเดียวกัน โดยที่ระบบ DME บนเครื่องบินแตละเครื่อง สง Interrogation Pulse ที่มี 
Pulse Rate ไมเทากัน โดยใชเปนรหัส Pulse ของเครื่องรับบนเครื่องบินเมื่อทำการรับ Reply Pulse 
เพื่อใหทราบวาเปน Reply Pulse ของตนเอง ซึ่งเกิดจากการสุมจำนวน Interrogation Pulse ของ
เครื่องสง DME บนเครื่องบิน  

 
ภาพที่ ๒-๔๓ สัญญาณ Search Mode 

 
    Track Mode คือการทำงานของเครื่องรับ  DME บนเครื่องบิน  เมื่ อ

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

  Memory Mode เปนชวงระยะเวลาที่เครื่องรับบนเครื่องบินรับ Reply 
Pulse ไมไดในขณะที่ Lock On อยู การทำงานจะเปลี่ยนไปเปน Memory Mode โดยการคางคา
การแสดงผลระยะทางตอไป 10 วินาที กรณีที่สามารถรับสัญญาณ Reply Pulse ไดอีกครั้งหนึ่ง 
เครื่องรับ DME บนเครื่องบินจะกลับไปทำงานในสถานะ Track Mode ได กรณีที่ผานพนระยะเวลา 
Memory Mode แลว โดยที่ไมสามารถรับสัญญาณ Reply Pulse ได เครื่องรับ DME บนเครื่องบิน
จะเปลี่ยนสถานะการทำงานไปเปน Search Mode  

  DME Indicator มี ทั้ ง  Dual แ ล ะ  Single Indicator แ ล ะแ บ บ ที่ เป น 
electromechanical หรือแบบใหมเปนแบบ Seven Light Bar ซึ่งเหมาะกับ Digital DME Output  

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

  



๓๘ 

 
ภาพที่ ๒-๔๔ DME System Block Diagram 

  

๒.๕.๕  การใหขอมูลของระบบ DME 

                   

 
ภาพที่ ๒-๔๕ DME Indicator 

 
  ระบบ DME ใหขอมูลขาวสารกับเครื่องบิน คือ ระยะทาง และนามสถานี

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

 



๓๙ 

 ๒.๖   ระบบ INS (Inertial Navigation System) 

          ๒.๖.๑   กลาวโดยทั่วไป   

         ระบบ INS เปนเครื่องชวยเดินอากาศที่มีลักษณะการทำงานแบบ Self 
Control คือ ทำงานโดยไมตองอาศัยสถานีสงภาคพื้นหรือดาวเทียม ไมตองการสัญญาณวิทยุ หรือ  
การมองเห็นเพื่อหาตำแหนงและทิศทางของเครื่องบิน  ติดตั้งใชงานบนอากาศยาน โดยพัฒนาการมา
จากระบ บ  Inertial Guidance ที่ ใช ค วบคุ มการ เดิ นท างของขีป น าวุ ธ  โดยสถาบั น  MIT 
(Massachusetts Institute of Technology) ไดออกแบบสรางเปนเครื่องแรก นิยมใชกันแพรหลาย
ตอจากยุคของ Doppler และเปนเครื่องชวยเดินอากาศในอุดมคติ ที่ใชงานในกิจการทหาร เปนแบบ 
Passive ไมมีการส งสัญญาณหรือพลังงานใหขาศึกรับไปใชประโยชน ได  และ Self-contain          
ซึ่งสามารถทำงานดวยตัวเองโดยไมตองอาศัยเครื่องสงหรือเครื่องรับภาคพื้น ซึ่งมีขีดจำกัดที่ไมสามารถ
ติดตั้งสถานีภาคพ้ืนในเขตของขาศึกได 
 

 

ภาพที่ ๒-๔๖ Inertial Navigation Unit Frontispiece 

       ๒.๖.๒  หลักการทำงานของระบบ INS 
      INS ใชอัตราเรงเปนสวนสำคัญโดยอาศัยหลักการของ Inertia และ Law of 
motion ดังนี ้

       นำเครื่องวัดอัตราเรง ๒ ชุด ติดตั้งบนเครื่องบินโดยที่ชุดที่ ๑ อยูในแนว    
เหนือ - ใต และชุดที่ ๒ อยูในแนวตะวันออก - ตก ดังนั้นจะทำใหทราบคาอัตราเรงในแนวทิศเหนือใต
และตะวันออกตะวันตก และจะมีชุด Computer คำนวณผลออกมาเปนความเร็วและระยะทาง     
ไดตามความตองการตลอดเวลา ซึ่งหมายความวาทราบตำแหนงของเครื่องบินตลอดเวลาโดยอาศัย
เสนแวง คือแนวเหนือ-ใต และเสนรุง คือแนวตะวันออก-ตก ถาทราบจุดเริ่มตนของเครื่องบินเปน   
เส น รุ ง แ ล ะ แ ว ง  (Latitude-Longitude) แ ล วป อ น ข อ มู ล ให ชุ ด  Computer ป ระ ม ว ล ผ ล              
การเปลี่ยนแปลง Lat-Long ของเครื่องบินขณะเคลื่อนที่ ทำใหทราบพิกัดใหมของเครื่องบินเปน    
Lat-Long เพื่อคำนวณหาระยะทางและทิศทางของการเคลื่อนที่  
 



๔๐ 

 

ภาพที่ ๒-๔๗  Gymbal 

  การทำงานของเครื่องวัดอัตราเรง (Accelerometer) ปกติเครื่องวัดมี
ลักษณะเปนลูกตุม (Pendulum) แขวนในแนวระดับ (มีลักษณะวงแหวน) ถาเคลื่อนที่ไปขางหนา       
แรงลัพธจะทำใหลูกตุมเคลื่อนที่ไปดานหลัง โมเมนตัมที่เกิดขึ้นมากนอยขึ้นอยูกับแรงที่กระทำให
เคลื่อนที่ไปขางหนา จากนั้นจะเปลี่ยนคาโมเมนตัมใหเปนกระแสไฟฟา โดยใชเทคนิคของการนำไฟฟา
ที่ติดอยูกับวงแหวนทำใหหาอัตราเรงได เนื่องจากเครื่องบินไมไดเคลื่อนที่ไปในแนวระดับตลอดเวลา 
จะตองมีการไต (Pitch) และเลี้ยว (Roll) ดังนั้นในแนวที่ไมไดระดับนี้ แรงดึงดูดของโลกเขามามีสวน
เกี่ยวของกับอัตราเรง เมื่อมีแรงดึงดูดของโลกเขามาเกี่ยวของจึงตองขจัดแรงดึงดูดของโลกดวยการทำ
ใหชุดเครื่องวัดอัตราเรงอยูในแนวระดับตลอดเวลาไมวาเครื่องบินจะเคลื่อนที่ไตหรือเลี้ยวไปในทิศทางใด 
สรุปไดวาสวนที่ติดตั้งเครื่องวัดอัตราเรงนี้ จะตอง รักษาแนว เหนือ-ใต และตะวันออก-ตะวันตก 
ตลอดเวลา และรักษาแนวระดับคือขนานกับพ้ืนโลกตลอดเวลา 

 
ภาพที่ ๒-๔๘ ทิศทางการเคลื่อนท่ีของอากาศยาน 

  การรักษาแนวระดับใช Gyro ซึ่งมีคุณสมบัติเฉพาะในการรักษาแกนหมุนให
คงท่ีตลอดเวลา จำนวน ๒ ชุด การติดตั้ง Gyro ทั้ง ๒ ชุดไวสวนเดียวกับที่ติดตั้งเครื่องวัดอัตราเรงเมื่อ
เครื่องบินไมไดอยูในแนวระดับ หรือมีการเลี้ยว Gyro แตละตัวจะใหสัญญาณที่เปลี่ยนไปจากเดิม  
แลวเปลี่ยนเปนกระแสไฟฟา จากนั้นจะขยายกำลังไปหมุน Motor โดยแกนของ Motor จะไปหมุน
สวนที่ติดตั้งกับทิศทางเดิม ถาเครื่องบินไมเปลี่ยนทาทางการบิน Gyro จะไมสงสัญญาณไปขับ Motor 
สวนที่ติดตั้งการทำงานระบบนี้ก็จะคืนสูสภาพปกติ การทำงานแบบนี้เรียกวา Servo System สวนที่
อยูกับที่เรียกวา Stable Platform หรือ Gimbal set 

 
ภาพที่ ๒-๔๙ Gyroscope 



๔๑ 

   ภาวะคงที่ตลอด (Fixed Space) เนื่องจากโลกกลมและหมุนรอบตัวเองจะ
ทำใหระดับขนานของแกน Gyro เปลี่ยนไป เครื่องบินอยูกับที่แตโลกหมุนรอบตัวเอง แกนของ Gyro 
จะไมขนานกับพื้นโลกตลอดเวลา ขณะเครื่องบินทำการบินขนานกับพื้นโลกไมไดบินขนานกับแกน 
Gyro ซึ่งแกนของ Gyro จะถูกปรับใหขนานกับพื้นโลกตลอดเวลาอยางอัตโนมัติ โดยคำนวนหาไดจาก
อัตราเรงในการหมุนของโลก แลวนำคาที่ไดไปปรับบนแกน Gyro ใหเปนสัดสวนตอไป ทำใหแกน 
Gyro ขนานกับพ้ืนโลกตลอดเวลา เรียกวา Earth Rotation Rate Computer     

  เมื่อเครื่องบินเคลื่อนที่ ไป จะทำใหแกนของ Gyro ไมอยู ในแนวระดับ     
แกน Gyro จะปรับตัวเองใหสัมพันธกับการเคลื่อนที่โดยอัตโนมัติ นำอัตราเรงของเครื่องบินใน
ชวงเวลานั้น ๆ 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 ที่ใชในการปดเปดเครื่อง 
INU และเลือก Mode ตำแหนงตางๆของ MSU คือ OFF, STBY, ALIGN, NAV และ ATT REF
นอกจากนั้นยังมีสัญญาณไฟเตือนเม่ือเครื่องพรอมใชงาน และสถานภาพของ Battery 
 
 

 
ภาพที่ ๒-๕๐ MSU (Mode Selector Unit) 

          CDU (Control Display Unit) เปนชุดที่ ใชในการปอนขอมูลและแสดง
ขอมูลตางๆที่ใชในการเดินอากาศโดยมี Switch เลือก มี Key สำหรับกดปุมเลือก และปอนขอมูล 
การใชงาน  

       BU (Battery Unit) เปนชุด Battery สำรองเมื่อระบบไฟฟาบนเครื่องบิน
ขัดของเครื่อง INS จะทำงานดวยไฟสำรองชุดนี้เพื่อรักษาขอมูลตาง ๆ ไวได 

 



๔๒ 

 
ภาพที่ 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 



๔๓ 

๒.๗ ระบบ GPS (Global Positioning System ) 
 

ภาพที่ ๒-๕๒ GPS Navigation 

 ๒.๗.๑   กลาวโดยทั่วไป 
  ระบบบอกตำแหนงดาวเทียมบนพื้นโลกโดยใชกลุมดาวเทียมนาฟสตาร 
(The Navstar Global Positioning System) เปนระบบบอกตำแหนงโดยใชการสงคลื่นวิทยุจาก
ดาวเทียมในอวกาศ มายังภาคพื้น และใชเวลาในการรับสัญญาณมาชวยในการคำนวณหาตำแหนง 
GPS จะแสดงตำแหนง ความเร็ว และ เวลา Position Velocity Time (PVT) ใหกับผูใชงานไดอยาง
ไมจำกัด ทั้งทางบก ทะเล อากาศ และ อวกาศ ซึ่งจะจำกัดใหมีความถูกตองแมนยำของการใชงาน 
GPS ประกอบดวย ๓ ระบบหลัก คือ สวนกลุมดาวเทียม (Space Segment) สวนสถานีควบคุม 
(Control Segment) สวนผูใช (User Segment) 

 

ภาพที่ ๒-๕๓ เครือขาย ระบบ GPS 

  สวนกลุมดาวเทียมประกอบดวยหมูดาวเทียม ๒๔ ดวง แตละดวงจะ
กระจายสัญญาณรหัสและขอมูลขาวสารการนำรอง (Navigation Data Message) ในยานความถี่วิทยุ 
สวนของสถานีควบคุมจะประกอบดวย เครือขายสำหรับติดตามดาวเทียม (Network of Monitering) 
และอุปกรณอำนวยความสะดวกในการควบคุมซึ่งใชในการจัดการวงโคจรของดาวเทียมและ Update 
ขอมูลขาวสารการนำรองของดาวเทียม สวนของผูใชประกอบดวย เครื่องรับสัญญาณขอมูลการนำรอง 
ซึ่งจะถูกออกแบบเพื่อรับ ถอดรหัส และประมวลผลสัญญาณ จากดาวเทียม GPS 

รหัสของดาวเทียม เครื่องรับ GPS สามารถวัดเวลาในการเดินทางของ 
สัญญาณรหัสดาวเทียม และจะสามารถคำนวณหาระยะทางระหวางดาวเทียมแตละดวงกับเครื่องรับ
ได เครื่องรับคำนวณตำแหนงของดาวเทียมแตละดวง ในเวลาที่สัญญาณถูกสงออกมาได เครื่องรับจะ
ใชขอมูลเหลานี้เพื่อระบุตำแหนงของตัวเอง เปนขอมูลขาวสารการนำรอง ซึ่งการคำนวณจะคลายกับ



๔๔ 

การคำนวณระยะทางในอุปกรณนำรองอื่นๆ สำหรับการบอกตำแหนงโดยใช GPS ตองการดาวเทียม
อยางนอยที่สุด ๔ ดวง ในเวลาเดียวกัน ดังนั้นจะไดระยะทางจากการวัด ๔ คา ซึ่งจะทำใหเครื่องรับ
คำนวณ พารามิเตอรที่ไมทราบคา ๓ คา โดยใชแทนตำแหนง ๓ มิต ิ( 3-D ) สำหรับคาที ่๔ ใชแทนคา
ผิดพลาดของสัญญาณนาิกาของผูรับ (User Clock Error)  
 

 ๒.๗.๒  คุณลักษณะทางเทคนิค  
ภาพที่ ๒-๕๔ วงโคจรเซมิซิงโครนัส 

 
  สวนกลุมดาวเทียม (Space Segment) ประกอบดวยดาวเทียม ๒๔ ดวง 
ในวงโคจรเซมิซิงโครนัส (Semi – Synchronous Orbit) ดาวเทียมจะถูกจัดเปน ๖ ระนาบวงโคจร 
แตละระนาบมีดาวเทียมโคจรอยู ๔ ดวง ระนาบวงโคจรจะมีมุมเอียง ( Inclination Angle ) ๕๕ องศา 
สัมพันธกับเสนศูนยสูตร (Equator) ของโลก ดาวเทียมแตละดวงมีความสูงเฉลี่ยของการโคจร 20,200  
km (10,911 NM) จากพื้นโลก ดาวเทียมจะสงสัญญาณเพื่อวัดระยะทาง (Ranging Signal) ที่         
๒ ความถี่ Link 1(L1) 1575.42 MHz  และ Link 2 (L2) 1,227.6 MHz สัญญาณดาวเทียมจะถูกสง
โดยใชเทคนิคสเปรดสเปคตรัม (Spread Spectrum) เพื่อลด Power ในการสงสัญญาณ และลด
สัญญาณรบกวน 

  การใชรหัสในการสงที่แตกตางกัน ๒ แบบคือ  

  แบบ C/A Code (Course Acquisition Code) ส งความถี่  1.023 MHz  
ไปกับความถี ่L1 ซึ่งผูใชทั่วๆ ไปสามารถใชงานได 

  แบบ P Code (Precision Code) สงความถี่ 10.23 MHz ไปกับความถี่ L1 
และ L2 ซึ่งใชในทางทหารและหนวยงานราชการเทานั้น 

 
 



๔๕ 

ภาพที่ ๒-๕๕ GPS Satellite Signals 

  การอางถึงดาวเทียมแตละดวง 

  กำหนดตัวอักษร A – F ใหกับแตละระนาบโคจร และ ๑-๔ ใหกับดาวเทียม
แตละดวงในแตละระนาบโคจร ดังนั้น ถากลาวถึง ดาวเทียม B3 จะหมายถึงดาวเทียมดวงที่ ๓ ใน
ระนาบ B การใชหมายเลขดาวเทียมนาฟสตาร ซึ่งถูกกำหนดโดย U.S.Air Force ใชลักษณะโครงสราง
ของแหลงกำเนิดรหัสพีซูโดแรนดอม (Pseudorandom Code) บนดาวเทียม ซึ่งแหลงกำเนิดเหลานี้
จะถูกวางโครงสรางไวเฉพาะตัว ของดาวเทียมแตละดวง ซึ่งจะผลิตรหัสเฉพาะออกมา ดังนั้นดาวเทียม
สามารถจะถูกแยกแยะไดดวยรหัสที่ผลิตขึ้นมา 

ภาพที่ ๒-๕๖ Simplified Representation of Nominal GPS Constellation 

  สวนสถานีควบคุม (Control Segment) ทำหนาที่ควบคุมและตรวจสอบ
สถานภาพ การทำงานของดาวเทียม GPS ทำการวัด พีซูโดเรนจ (Pseudo Range) และ เดลตาเรนจ      
(Delta Range) เพื่อกำหนดตัวแปรแกไขเวลา ขอมูลอัลมาแนค และขอมูลอิฟเมอริส สวนสถานี
ประกอบดวย สถานีควบคุมหลัก Master Control Station (MCS) สถานีสังเกตการณ (Monitor 
Station) จานสายอากาศภาคพ้ืน (Ground Antenna) 

สถานีควบคุมหลัก เปนศูนยกลางของการทำงานในสวนควบคุม ตั้งอยูที่ 
ฐานทัพอากาศ Falcon Colorado Spring ทำการประมวลผลขอมูลที่ไดจากสถานีสังเกตการณเพื่อ
กำหนดความถูกตองของเวลาบนดาวเทียม ตรวจสอบสถานภาพของดาวเทียมและสถานีภาคพ้ืน 



๔๖ 

 

ภาพที่ ๒-๕๗ GPS Master Control and Monitor Station Network 

สถานีสังเกตการณ  ทำหนาที่คำนวณเวลาการเกิดชั้นบรรยากาศ ซึ่งไดแก
ชั้นไอโอโนสเฟยร และ โทรโปสเฟยร สำหรับชั้นไอโอโนสเฟยร อยูระหวาง 70 km และ 1,000 km      
จากพื้นโลก ในบริเวณนี้รังสีอัลตราไวโอเลตจากดวงอาทิตย จะไอออไนซสวนโมเลกุลของกาซ และ
ปลอยอิเล็คตรอนอิสระออกมา อิเล็คตรอนเหลานี้จะมีอิทธิพลตอการเดินทางของคลื่นแมเหล็กไฟฟา 
รวมทั้งการสงสัญญาณของดาวเทียม GPS ดวย ความลาชาในชั้นโทรโปสเฟยร จะขึ้นอยูกับ อุณหภูมิ 
ความดัน ความชื้นสัมพัทธ และ ดัชนีการหักเหของชั้นบรรยากาศ   

  จานสายอากาศภาคพื้น ทำการสงคำสั่งและขอมูลการนำรอง และขอมูล
อื่น ๆ ที่เรียกวา TT&C  (Telemetry Tracking And Command) ซึ่งเตรียมพรอมโดยสถานีควบคุม
หลักสำหรับดาวเทียมแตละดวง 

สวนของผู ใชงาน ( User Segment) เครื่องรับ GPS จะรับสัญญาณ      
L-Band ที่ถูกสงมาจากดาวเทียม และนำมาคำนวณหาตำแหนง ความเร็ว เวลา และความสูง ของ
เครื่องรับ GPS ซึ่งเปนอุปกรณแบบ Passive มีขนาดเล็กและน้ำหนักเบา จึงสะดวกตอการใชงาน 
สามารถใชไดทั้งทางทหาร และ บุคคลทั่วไป ขอมูลที่ ไดจากเครื่องรับ GPS มีความแมนยำสูง  
สายอากาศของเครื่องรับ GPS มีขนาดเล็ก น้ำหนักเบา และราคาถูก ตำแหนงที่คำนวณไดจาก
เครื่องรับ GPS เปนตำแหนงของสายอากาศของเครื่องรับ ในการบอกตำแหนงแบบ ๓ มิติ (ละติจูด 
ลองติจูด และความสูง) เครื่องรับ GPS จะตองรับสัญญาณจากดาวเทียมไดอยางนอย ๔ ดวง ถารับได 
๓ ดวง จะบอกตำแหนงไดแค ๒ มิต ิ(ละติจูด และ ลองติจูด) การรับสัญญาณจะรับไดเฉพาะในที่โลงแจง 

 ๒.๗.๓     การทำงานของระบบ GPS 

การบอกตำแหนงแบบสมบูรณ  Precise Positioning Service (PPS)       
เปนบริการที่ให  ตำแหนง ความเร็ว และ เวลา ที่ถูกตอง เฉพาะผูใชงานที่ไดรับอนุญาตเทานั้น ในการ
ไดรับอนุญาตใหใชนั้น จะพิจารณาโดย U.S. Department of Defense ผูใชงานที่ไดรับอนุญาต เชน  
U.S. Military User, NATO Military User, U.S. Mapping Agency มีความคลาดเคลื่อนทางดาน
ระยะทางไมเกิน ๒๒ เมตร มีความคลาดเคลื่อนทางดานความสูงไมเกิน ๒๗.๗ เมตร มีความคลาด
เคลื่อนทางดานเวลาไม เกิน  100 nS การเขารหัสจะถูกควบคุมโดยเทคนิคคริปโตกราฟฟก
(Cryptographic) ไดแก Selective Availability (SA) และ Anti – Spoofing ( A-S ) 

  การบอกตำแหนงแบบมาตรฐาน Standard Positioning Service (SPS)  



๔๗ 

เปนบริการที่ใหความถูกตองนอยกวาแบบ PPS ใชไดกับผูใชงานทั่ว ๆ ไป มีความคลาดเคลื่อน
ทางดานระยะทางไมเกิน ๑๐๐ เมตร มีความคลาดเคลื่อนทางดานความสูงไมเกิน ๑๕๖ เมตร         
มีความคลาดเคลื่อนทางดานเวลาไมเกิน 340 nS  

  ขอมูลขาวสารการนำรอง (Navigation Messege) ที่ไดจากดาวเทียม GPS 

  เวลาของการสงขอมูล (Time of transmission of the message) 

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

  ขอมูลการแกไขสัญญาณนาิกา (Clock correction) 

  ขอมูล อิฟเมอริส  (Ephemeris Data) (Orbit Information) 

  ขอมูล อัลมาแนค  Almanac Data) 

  คาสัมประสิทธิ์ของการลาชา ในชั้นบรรยากาศ Ionosphere 

  คา UTC Coefficients  

ขอมูลขาวสารการนำรอง ประกอบดวย ๒๕ เฟรมของขอมูล แตละเฟรมมี 
๑,๕๐๐ บิท  แตละเฟรม แบงออกเปน ๕ เฟรมยอย (Subframe) ซึ่งม ี๓๐๐ บิท ตอ ๑ เฟรมยอย ซึ่ง 
๑ เฟรม ใชเวลาในการสง ๓๐ วินาที (50 bits/sec) เฟรมยอยที่ ๑ จะบรรจุขอมูลแกไขสัญญาณ
นาิกาสำหรับดาวเทียมที่สง และมีพารามิเตอรที่อธิบายถึงความแมนยำ และลักษณะของสัญญาณ  
เฟรมยอยที ่๒, ๓  
จะบรรจุ Ephemeris Parameter เพื่อที่จะใชคำนวณหาตำแหนงของดาวเทียม สำหรับใชในสมการ
บอกตำแหนง เฟรมยอยที่ ๔, ๕ จะบรรจุขอมูลทั่วๆ ไปเกี่ยวกับดาวเทียม ซึ่งขอมูลจะเปลี่ยนแปลง
ตลอด ๒๕ เฟรม   
  

ภาพที่ ๒-๕๘ GPS Navigation Data Format 

การคำนวณตำแหนงของจุดบนพื้นโลก 

   กำหนดให 



๔๘ 

   Co-Ordinate ของตำแหนงที่ตองการทราบเปน X, Y, Z 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงที่ 1 เปน X1, Y1, Z1 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงที่ 2 เปน X2, Y2, Z2 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงที่ 3 เปน X3, Y3, Z3 

   Co-Ordinate ของดาวเทียมดวงที่ 4 เปน X4, Y4, Z4 

   ความผิดพลาดของเวลาบนดาวเทียมกับเวลาบนพื้นโลกเปน t0 

   เวลาที่สัญญาณจากดาวเทียมดวงที่ 1 เดินทาง เปน t1 

   เวลาที่สัญญาณจากดาวเทียมดวงที่ 2 เดินทาง เปน t2 

   เวลาที่สัญญาณจากดาวเทียมดวงที่ 3 เดินทาง เปน t3 

   เวลาที่สัญญาณจากดาวเทียมดวงที่ 4 เดินทาง เปน t4 

   ความเร็วของคลื่นสัญญาณเปน C 
 

 
ภาพที่ ๒-๕๙ ระยะทางระหวางดาวเทียมทั้ง ๔ กับ จุดอางอิง 

 จะไดสมการ 4 สมการ ที่แสดงระยะทางระหวางดาวเทียมทั้ง ๔ กับ จุดที่
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) เปนคาที่ถูกสงมาจาก
ดาวเทียม และ คา t1 , t2 , t3 , t4  สามารถหาไดจากการ Correlate Code ที่สงมากับ Code ที่ถูก
สรางขึ้นในเครื่องรับ จะทำใหสามารถคำนวณคาตัวแปร X, Y, Z และ t0 ได 

 

 

 



๔๙ 

 

 

  Block Diagram ของเครื่องรับ GPS  

 

 
ภาพที่ ๒-๖๐ Block Diagram ของเครื่องรับ GPS 

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

     
ภาพที่ ๒-๖๑ ตำแหนงการติดตั้ง Antenna 

  เครื่องรับทำการรับสัญญาณ ทั้ ง P-Code และ C/A Code การรับ
สัญ ญ าณ  P-Code นั้ น  จะกระทำกับ เครื่องที่ มี อุปกรณ  คริพ โตกราฟฟ ก (Cryptographic 
Equipment) เทานั้น เครื่องรับสวนใหญจะมีชองสัญญาณหลายชอง โดยที่แตละชองสัญญาณ
จะแทรคสัญญาณจากดาวเทียมดวงเดียว ในการรับสัญญาณนั้นที่เครื่องรับจะมีการสราง Code ที่
เหมือนกันกับสัญญาณจากดาวเทียมขึ้นมา เมื่อไดรับสัญญาณจากดาวเทียม จะมีการนำ Code ที่ได
รับมา เปรียบเทียบกับ Code ที่สรางขึ้น ทำใหสามารถคำนวณเวลาที่ใชในการสงขอมูลจากดาวเทียม 
ลงมาถึงพ้ืนดิน 
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๕๐ 

  
ภาพที่ ๒-๖๒ รูปแบบรหัสที่สรางขึ้นเพื่อหาเวลาการเดินทางของคลื่นที่มาจากดาวเทียม 

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

 ชุด Input/Output เปนอุปกรณเชื่อมตอระหวาง Microprocessor และ 
Display Unit ซึ่งมีเทคนิคการใชงานแบบ ARINC 429, MIL-STD-1553B, RS-232 และ RS-422 
เปนทางผานของสัญญาณที่จะนำไปใชงาน หรือควบคุมสวนอื่น 

 ชุดแสดงผล (Display Unit) ทำหนาที่แสดงขอมูลการนำรอง  

 แหลงจายไฟ (Power Supply) มีทั้ งแบบอยูภายในตัวเครื่องรับเอง 
(แบตเตอรี่) และจากภายนอก  

 ๒.๗.๔   การใหขอมูลของระบบ GPS     

 CDI Page  ทำหนาที่แสดงขอมูลเกี่ยวกับการนำรอง แสดงถึงตำแหนง

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

รายละเอียดในบรรทัดที่ ๑ ประกอบดวยจุดอางจุดอิงแรก  เครื่องหมาย  และจุดอางอิงตอไป   

แตถาหากใช Goto ที่จอภาพ CDI จะ On Course  ตลอด ถาหากไมมีจุดอางอิงตอไป ที่ CDI จะมี
ขอความ NO ACTV WPT ขึ้นมาแทน Cyclic field ที่มีเครื่องหมาย > อยูดานหนา สามารถเลือก
แบบของขอมูลไดโดยเลื่อน CURSOR ไปท่ีดานขวาของเครื่องหมาย > แลวกด CLR  



๕๑ 

ภาพที่ ๒-๖๓ CDI Page 

  ประเภทของความเร็ว มีดังนี้ 

  GS เทากับ Ground Speed หรือ VOG เทากับ Velocity Over Ground 
คือ ความเร็วที่วัดสัมพัทธกับพื้นดิน 
  VMG เทากับ Velocity Made Good คือความเร็วในทิศทางบน Course           
ที่ตองการ 

  ประเภทของทิศทาง มีดังนี้ 

  CMG เทากับ Course Made Good คือมุมจากจุดเริ่มตนถึงตำแหนง
ขณะนั้นเมื่อวัดเทียบกับทิศเหนือ 

  TRK เทากับ Track คือทิศทางของการเคลื่อนท่ีสัมพันธกับพื้นดิน 

  BRG เทากับ Bearing ทิศทางจากตำแหนงขณะนั้นถึงจุดอางอิงที่จะไป 

  TRN เทากับ การตกออกจากเสนทาง ถาตัวอักษร L แสดงวาควรเลี้ยว
ซายเพื่อเขาทิศทาง และ R แสดงวาควรเลี้ยวขวา นอกจากนั้นยังบอกจำนวนองศาที่ตกออกจาก 
TRACK 

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

  DTK เทากับ Desited Track คือทิศทางระหวางจุดอางอิงเริ่มตน และ
จุดอางอิงสุดทาย 



๕๒ 

ภาพที่ ๒-๖๔ ความสัมพันธระหวางวัตถุกับจุดอางอิง 
  ประเภทของระยะทาง มีดังนี้ 

  RNG เทากับ Range คือระยะทางจากตำแหนงขณะนั้นถึงจุดอางอิงที่จะไป 

  ATD เท ากับ  Along Track Distance คื อระยะทางที่ ใกล ต ำแหน ง
ขณะนั้นที่สุดตามทิศทางการเคลื่อนที่ไปยังจุดอางอิงสุดทาย 

  DMG เทากับ Distance Made Good คือระยะที่ใกลตำแหนงขณะนั้น
ที่สุดตาม Track กลับไปยังจุดอางอิงเริ่มตน 

  STR เท ากั บ  Steer Direction And Distance คื อ การตกออกจาก
เสนทาง ถาตัวอักษร L แสดงวาควรเลี้ยวซายเพื่อเขาทิศทาง และ R แสดงวาควรเลี้ยวขวา 
นอกจากนั้นยังบอกระยะทางท่ีตกจาก Course ดวย 

  ประเภทของเวลา ไดแก 
  ETE เทากับ Estimated Time Enroute คือระยะเวลาที่ใชโดยประมาณ
ในการที่จะไปถึงจุดตอไป ซึ่งอยูกับความเร็ว 
  ETA เทากับ Estimated Time Of Arrival คือเวลาโดยประมาณที่จะไป
ถึงจุดหมาย ซึ่งขึ้นอยูกับความเร็วดวย 



๕๓ 

ภาพที่ ๒-๖๕ Position Page 

  Position Page ทำหนาที่แสดงคา Ground Speed, Track, ตำแหนงซึ่ง
บอกเปน LAT และ LONG สำหรับความสูงหนือระดับน้ำทะเล MSL (Mean Sea Level) ซึ่งอาจจะ
ไมเทากับความสูงที่ปรากฏอยูใน Altimeters บอกสภาพของการรับ – สง ขอมูลของเครื่อง  

  DOP เทากับ Dilution Of Precision แสดงถึงความละเอียดในการบอก
ตำแหนงของดาวเทียมซึ่งมีระดับ ๑ ถึง ๑๐ (๑ เทากับ ละเอียดที่สุด) 

  EPE เทากับ Estimate Position Error เปนการบอกความแมนยำของ
เครื่องซึ่งจะคำนวณจากคา DOP คุณภาพของขอมูลและสัญญาณ สถานภาพ ของเครื่องรับ และตัว
ประกอบอื่น ๆ  
  เสนทาง (Routes) GPS  สามารถสรางและเก็บขอมูลของเสนทางไดโดยมี  
เลข ๐ ถึงเลข ๙ กำกับไว (กรณีที่เก็บได ๑๐ เสนทาง) การเดินทางจะเปนไปตามลำดับของจุดอางอิง
ที่กำหนดไว หรือในทิศ สวนกลับได หนาของเสนทางแบงออกเปน ๓ ลักษณะ ซึ่งสามารถหมุนเปลี่ยน
กันไดโดยการกดแปน RTE  

  เสนทางนำรอง (Navigaion Using Route) 

  Route จะเรียกวา Active Route เมื่อเสนทางบินที่ 0 กำลังใชงานอยู 

  จุด Active To หมายถึงจุดที่เราจะเขาไป 

  จุด Active From หมายถึงจุดที่เราไดผานมาแลวครั้งหลังสุด 

  LEG หมายถึง เสนทางจากจุด Active From ถึงจุด Active To 

  เครื่องจะเลือกขาที่อยูใกลกับตำแหนงขณะนั้นเปนขาที่จะไปใชงาน แตถา
ตองไปยังจุดอางอิงนอกเหนือจากตามเสนทางก็สามารถใช GOTO เขาชวยได 

เครื่องจะเรียงลำดับของขาเปนไปตามลำดับเอง และเลือกจุด Active TO 
ใหดวย 
 
 
 
 
   



๕๔ 

ภาพที่ ๒-๖๖  การ Copy รูปแบบของเสนทาง   

  รูปแบบของเสนทาง  ในหนานี้สามารถใชในการ Copy รายละเอียดของ
เสนทางหนึ่ง ไปยังอีกเสนหนึ่ง การ Copy นี้ทำไดโดยใสหมายเลขของเสนทางที่ตองการจะ Copy        
ใน field ของ Copy From ใสหมายเลขของเสนทางที่ตองการจะ Copy เปนเสนทางใหม ใน Field 
ของ Copy To ในหนานี้จะแสดงหมายเลขของเสนทาง จุดเริ่มตนและจุดสุดทายของเสนทาง และ 
ระยะทางในเสนทางนั้น เสนทางจะปรากฏขึ้นบนจอครั้งละ ๒ เสนทาง การเลื่อนดูขอมูลของเสนทาง
อื่นทำไดโดยใชแปนลูกศรซาย – ขวา 

 

 
ภาพที่ ๒-๖๗ ความสัมพันธระหวางหนาจอแสดงผล 

  ความคลาดเคลื่อนของ GPS (GPS Error) เกิดจาก  

  ความคลาดเคลื่อนของนาิกาบนดาวเทียม 

  ความคลาดเคลื่อนของขอมูลอิฟเมอริส 

  ความคลาดเคลื่อนจาก Selective Availability (SA) 

  สัญญาณรบกวนในเครื่องรับ 

  เกิดจาก มัลติพาธ (Multipath) 

  มัลติพาธ (Multipath) คือความคลาดเคลื่อนที่เกิดจากปรากฏการณที่
สัญญาณ GPS สะทอนมาจากวัตถุ (เชน ตึก ยานพาหนะ) กอนแลวจึงวิ่งเขาสูเครื่องรับ Multipath 
จะบิดเบือนรหัส PRN ขอมูลการนำรอง และเฟสของพาหะของตัวมันเอง ซึ่งในกรณีที่เลวรายที่สุด  
จะทำใหเครื่องรับ GPS ไมสามารถรับสัญญาณได 



๕๕ 

 
 

ภาพที่ ๒-๖๘ Multipat 

  Dilution Of Precision (DOP) เปนตัวแสดงถึงคุณภาพของผลลัพธ       
ที่คาดวาจะไดรับจากการวางตำแหนงของเครื่องรับ GPS หลักการของ DOP คือ ความคลาดเคลื่อน
ของตำแหนงซึ่งเปนผลมาจากความผิดพลาดในการวัด อันขึ้นอยูกับความสัมพันธทางเรขาคณิต     
ของดาวเทียมกับผูใช 

คาของ DOP มักจะถูกอธิบายในเทอมตางๆ ที่สัมพันธกับสัญญาณที่ได
จากการจับกลุมดาวเทียม เพื่อกำหนดตำแหนงของเครื่องรับสัญญาณ 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) 
 

 
ภาพที่ ๒-๖๙ Geometrical Dilution Of Precision 

  คาที่มักจะนำมาพิจารณาไดแกคา GDOP ซึ่งจะแสดงถึงการจัดวางตัวของ
ดาวเทียม ๔ ดวงที่ทำกับเครื่องรับสัญญาณ ถาคา GDOP มีคามาก พิกัดที่ไดจากเครื่องรับอาจ
ผิดพลาดไปจากท่ีควรจะเปนมาก ถาคา GDOP มีคานอยก็จะทำใหผิดพลาดนอย 

 



๕๖ 

ภาพที่ ๒-๗๐ Differential GPS Positioning 
  Differential GPS (DGPS) โดยทั่วไปแลวความผิดพลาดของการคำนวณ
ตำแหนงของเครื่องรับ GPS ที่อยูบริเวณเดียวกันจะมีคาใกลเคียงกันมากจนอาจถือวาเทากันได  

  การปรับปรุงคาความผิดพลาดนี้จะทำโดย ตั้งสถานีรับสัญญาณที่จุดซึ่งรู
ตำแหนงแนนอนอันหนึ่ง สถานีรับสัญญาณนี้จะคำนวณตำแหนงจากสัญญาณดาวเทียมแลวนำมา
เปรียบเทียบกับตำแหนงจริง ทำใหทราบคาความผิดพลาดในการคำนวณตำแหนง ณ ขณะใด
ขณะหนึ่ง คาความผิดพลาดนี้จะถูกสงไปยังเครื่องรับ GPS ในบริเวณนั้นเพื่อนำไปปรับปรุงตำแหนงที่
คำนวณได ซึ่งจะทำใหไดตำแหนงที่ รายงานมีความถูกตองมากยิ่งขึ้น ซึ่ งหลักการนี้ เรียกวา 
Differential GPS (DGPS) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



๕๗ 

บทที่ ๓   

แนวโนมเครื่องชวยเดินอากาศในอนาคต 
 เครื่องชวยเดินอากาศสวนใหญ ทำหนาที่กำหนดตำแหนงของเครื่องบินเปนหลัก โดยการ
รวบรวมขอมูล ที่รับจากดาวเทียม หาทิศทางไปยังเปาหมาย เทียบกับ Nautical Chart เพื่อใหได
ทิศทางและระยะทางไปยังเปาหมาย 

 การพัฒนาเขาสูระบบ Global Position System หรือ GPS เพื่อใชเปนเครื่องนำรองสำหรับ
เครื่องบิน และระบบ Wide Area Augmentation System (WAAS) โดยเริ่มใช เปนเครื่องชวย
เดินอากาศ Category I ในป 2007 และขยายไปยังระบบอื่นเพื่อพัฒนาใหเปน Category III หรือ
ดีกวา เชน Local Area Augmentation System (LAAS) เปนตน 

 ปจจุบันเครื่องบินมีแนวโนมจะใชงานสถานีเครื่องชวยเดินอากาศที่อยูในอากาศ เชน GPS     
เขามาแทนที่ระบบตางๆ เชน VOR ซึ่งมีลักษณะเฉพาะ เพราะวามีความตองการจำนวนสถานีภาคพื้น
จำนวนมากเพื่อใหครอบคลุมพื้นที่ใชงานอยางกวางขวาง แต Satellite – Base GPS มีความเชื่อถือ
ไดสามารถบอกตำแหนงของเครื่องบินโดยมีคาผิดพลาดไมเกิน ๑๐๐ ฟุต และขยายไปสูระบบ WAAS 
ซึ่งปจจุบันเริ่มพัฒนาในสหรัฐอเมริกา โดยมีคาความผิดพลาดไมเกิน ๑๐ ฟุต ซึ่งมีความแนนอน
ใกลเคียงกับระบบ ILS Category I แตไมตองใชสถานีภาคพื้น ยกเวนจะมีบางกรณีที่ WAAS ใช
สำหรับการตรวจสอบความถูกตองของสัญญาณใหกับเครื่องบิน ในอนาคตจะเพิ่มความละเอียดของ 
Local Area Augmentation System (LAAS) ใหเปน Category III และใชสถานีภาคพื้นใหนอย
ที่สุด ซึ่ง LAAS ถูกเตรียมไวใชงานในยาน VHF และอาจจะมีเครื่องชวยเดินอากาศ VOR บางสถานีที่
สามารถทำการ Shut Down หรือสลับความถี่ เพื่อหลีกเลี่ยง Interference ไดตอไป 

     ในอนาคตเครื่องชวยเดินอากาศบนเครื่องบินเชน VOR TACAN และอื่นๆ จะถูกเปลี่ยนเปน
ระบบที่ไมตองใชงานรวมกับสถานีภาคพ้ืน ไดแก GPS เปนตน 
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