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บทคัดยอ  

ในปจจุบันไดมีการประยุกตใชงานระบบดาวเทียมระบุตําแหนง GPS ในการนํารองอากาศยาน

ในชวงการลงจอด โดยจะมีระบบ GBAS (Ground-Based Augmentation System) ชวยในการสงคา

แกไขความผิดพลาดไปใหกับเครื่องรับ GPS บนอากาศยาน เพื่อชวยเพิ่มความแมนยําและความปลอดภัย

ตามมาตรฐานการบิน แตอยางไรก็ตามพบวาปรากฏการณดีเลยเกรเดียนต ซึ่งเกิดจากความไมสม่ําเสมอ

ของปริมาณอิเล็กตรอนบนช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ัน จะสงผลทําใหคาแกไขความผิดพลาดที่สงให

เครื่องรับ GPS บนอากาศยานมีคาไมถูกตอง ซึ่งอาจจะกอใหความเสี่ยงในการใชงานระบบ GBAS โดยคา

ดีเลยเกรเดียนตน้ันเปนพารามิเตอรที่สําคัญที่ใชในการประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS  

ในวิทยานิพนธฉบับน้ีจะนําเสนอกระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่เหมาะสมสําหรับ

ประเทศไทย ซึ่งต้ังอยูบริเวณเสนศูนยสูตรและละติจูดตํ่า โดยความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยรที่เกิดข้ึนในบริเวณน้ีจะเกิดจากปรากฏการณ EPB (Equatorial Plasma Bubble) ซึ่งจะเกิดข้ึนหลัง

เวลาพระอาทิตยตกดิน โดยในการศึกษาจะอาศัยเครื่องรับ GPS ชนิดสองความถ่ีที่ติดต้ังอยูที่บริเวณ

สนามบินสุวรรณภูมิจํานวน 3 สถานี โดยจากผลการทดลองจะพบวาคาดีเลยเกรเดียนตที่ตรวจวัดไดจะมี

คาสวนใหญอยูในชวง 30-100 mm/km ซึ่งมีคาสูงสุดอยูที่ 178 mm/km นอกจากน้ีในวิทยานิพนธฉบับ

น้ียังไดนําเสนอการออกแบบระบบประเมินความเสี่ยงสําหรับการใชงานระบบ GBAS สําหรับประเทศไทย 

ซึ่งจะอาศัยคุณลักษณะของปรากฏการณ EPB มาใชในการประเมินความเสี่ยงของการระบุตําแหนง

ผิดพลาดของอากาศยาน เพื่อทําการหาคาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) ที่เหมาะสมสําหรับ

ทําการขยายคา vig เพื่อลดความเสี่ยงการใชงาน GBAS ที่สนามบินสุวรรณภูมิ โดยจากผลการจําลองเมื่อ

กําหนดใหคาดีเลยเกรเดียนตสูงถึง 500 mm/km พบวาการขยายคาพารามิเตอร vig น้ันเพียงพอตอการ

ปองกันความเสี่ยงในการระบุตําแหนงผิดพลาดของอากาศยานเมื่อเกิดปรากฏการณ EPB 
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ABSTRACT 
 The global navigation satellite system (GNSS) such as the well-known global 

navigation system (GPS) has become a major navigation system for civil aviation, especially 

during the landing phases. In order to achieve the safety requirements, the GBAS (Ground-

Based Augmentation System) was developed to provide the differential corrections and 

integrity information for improving the accuracy and error bound guarantee of the onboard 

GPS receiver. However, it is known that the non-uniform ionospheric characteristics called 

“ionospheric delay gradient” can cause the errors of differential corrections, degrading the 

accuracy and safety level, if they are undetected by the reference stations. The 

ionospheric delay gradient is therefore an important parameter to assess the capabilities 

of GBAS operations.  

 Since the characteristics of the ionosphere are different for each region, this 

thesis proposes a data analysis procedure for ionospheric delay gradient estimation for 

stations in Thailand, which is located in the equatorial and low-latitude region. The 

ionospheric irregularities in this region is often caused by the EPB (Equatorial Plasma 

Bubble), which occurs after sunset. In this thesis, we analyze the dual-frequency GPS data 

observed by the three GPS stations near Suvarnabhumi airport. The results show that that 

the ionospheric delay gradients can reach 178 mm/km, while 30 to 100 mm/km gradients 

are frequently observed during the EPB occurrences. In addition, this thesis proposes the 

assessment of EPB impacts on GBAS. The characteristics of EPB are utilized to evaluate 

the worst-case aircraft position errors. In order to mitigate this impact for Suvarnabhumi 
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airport, the appropriate inflation factors are computed to inflate the broadcast parameters. 

The simulation results show that only inflation of vig is enough to protect the GBAS 

operation errors during the EPB occurrences. 
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บทท่ี 1 

บทนํา 

 

1.1 ที่มาและความสําคัญของวิทยานิพนธ 

 ในปจจุบันการเดินทางสัญจรโดยเครื่องบินน้ันเปนที่นิยมมากข้ึนในประเทศไทย เน่ืองมาจากการ

ขยายตัวของสายการบินตนทุนตํ่า ซึ่งประเทศไทยน้ันนับไดวาเปนศูนยกลางทางดานการบินของภูมิภาคใน

บริเวณน้ี ซึ่งทําใหตองรองรับผูโดยสารและเทีย่วบินเปนจํานวนมากในแตละวัน โดยหน่ึงในเครื่องมือที่ชวย

ในการบริหารจัดการจราจรทางอากาศใหมีประสิทธิภาพมากข้ึนคือระบบดาวเทียมนํารอง GNSS (Global 

Satellite Navigation System) หรือระบบที่รูจักกันดี เชน GPS (Global Positioning System) ซึ่ ง

สามารถนํามาชวยในการนํารองและติดตามอากาศยาน แตอยางไรก็ตามเปนที่ทราบกันดีวาการระบุ

ตําแหนงโดยเครื่องรับ GPS โดยทั่วไปน้ันยังคงมีความคลาดเคลื่อนอยู ซึ่งจะสงผลทําใหประสิทธิภาพใน

การระบุตําแหนงน้ันไมเพียงพอตอความปลอดภัยในการระบุตําแหนงของอากาศยานในชวงลงจอด ดวย

เหตุน้ีทางองคการการบินพลเรือนระหวางประเทศ (International Civil Aviation Organization - 

ICAO) ไดมีการนําเสนอและพัฒนาระบบ GBAS (Ground-Based Augmentation System) เพื่อชวยลด

ความผิดพลาดและเพิ่มความนาเช่ือถือในการระบุตําแหนงของอากาศยานในชวงลงจอด โดยจะใช

หลักการเดียวกับเทคนิค DGPS (Differential GPS) ซึ่งจะทําการสงคาแกไขความผิดพลาดของการวัด

ระยะทางเทียมใหกับเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยูบนอากาศยาน โดยขอดีของการนําระบบ GBAS เขามาใช

งานแทนระบบนํารองที่มีการใชงานอยูในปจจุบันไดแกระบบ ILS (Instrument Landing System) คือ

สามารถรองรับการใชงานไดในหลายทางว่ิง (Runways) ดวยการติดต้ังระบบเพียงชุดเดียว ซึ่งจะชวย

ประหยัดคาติดต้ังและบํารุงรักษาระบบ นอกจากน้ียังรองรับการรอนลงจอดแบบโคง (Curved Precision 

Approaches) ซึ่งจะชวยใหการวางแผนการจราจรทางอากาศเปนไปอยางมีประสิทธิภาพมากข้ึนและลด

การใชเช้ือเพลิงของอากาศยาน 

 แตอยางไรก็ตามจะพบวาความหนาแนนของปริมาณอิเล็กตรอนที่ไมสม่ําเสมออันเน่ืองมาจาก

ความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะสงผลทําใหคาแกไขความผิดพลาดที่สงใหอากาศยาน

น้ันมีคาที่ไมถูกตอง ซึ่งอาจจะกอใหเกิดความเสี่ยงในการระบุตําแหนงผิดพลาดในชวงอากาศยานทําการ

ลงจอด ซึ่งจะเรียกปรากฏการณดังกลาววา การเกิดดีเลยเกรเดียนต (Ionospheric delay gradient) โดย

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ที่คาดีเลยเกรเดียนตน้ันเปนพารามิเตอรที่สําคัญที่ใชในการประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS 

ในแตละภูมิประเทศ โดยในงานวิจัยสวนใหญไดทําการศึกษาวิจัยถึงผลกระทบและไดนําเสนอกระบวนการ

ตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนต ซึ่งจะสนใจเฉพาะเหตุการณความแปรปรวนผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอ-

โนสเฟยรในชวงเกิดพายุสนามแมเหล็กโลก บริเวณประเทศสหรัฐอเมริกา ซึ่งต้ังอยูในบริเวณละติจูดกลาง 

(เทียบกับเสนศูนยสูตรแมเหลก็โลก) แตอยางไรก็ตามสําหรับประเทศไทยซึ่งต้ังอยูบริเวณเสนศูนยสูตรและ

บริเวณละติจูดตํ่าน้ัน จะพบความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรเกิดข้ึนในชวงเวลาหลังพระ

อาทิตยตกดิน ซึ่งจะเรียกปรากฏการณน้ีวา EPB (Equatorial Plasma Bubble) ซึ่งวิธีการตรวจวัดคา

ดีเลยเกรเดียนตรวมไปถึงแบบจําลองความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยรที่ไดนําเสนอในงานวิจัยกอนหนาน้ีน้ันอาจจะไมเหมาะสําหรับกับความผิดปกติของสภาพช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรในบริเวณน้ี ซึ่งทางองคการการบินพลเรือนระหวางประเทศไดแนะนําใหแตละ

ประเทศทําการศึกษาผลกระทบของความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่มีตอระบบ GBAS 

รวมไปถึงการแลกเปลี่ยนขอมูลเพื่อนําไปพัฒนาแบบจาํลองความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรของภูมิภาคตอไป 

 

1.2 ขอบเขตของงานวิจัย 

 งานวิจัยในวิทยานิพนธฉบับน้ีจะแบงออกเปน 2 สวนไดแก การนําเสนอกระบวนการตรวจวัดคา

ดีเลยเกรเดียนตที่เหมาะสมและการออกแบบระบบประเมินความเสี่ยงสําหรับการใชงานระบบ GBAS 

สําหรับสถานีในประเทศไทย โดยในสวนแรกจะเปนการปรับปรุงกระบวนการ LTIAM (Long-Term 

Ionospheric Anomaly Monitor) ที่ไดนําเสนอมาในกอนหนาน้ี ซึ่งจะทําการเลือกใชคา ROTI (Rate of 

TEC Index) แทนคาดัชนีความแปรปรวนของสนามแมเหล็กโลกตางๆ ในการพิจารณาความผิดปกติของ

ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรสําหรับประเทศไทย นอกจากน้ียังไดนําเสนอวิธีการพิจารณาคาไบอัสของ

เครื่องรับ GPS เพื่อลดความผิดพลาดในการคํานวณหาคาดีเลยเกรเดียนต โดยในการทดลองจะอาศัย

ขอมูลจากเครื่องรับ GPS สองความถ่ีที่ติดต้ังอยูบริเวณสนามบินสุวรรณภูมิจํานวน 3 สถานี ในการ

วิเคราะหหาคาดีเลยเกรเดียนตในชวงฤดูกาลเกิดปรากฏการณ EPB ในชวงป ค.ศ. 2011 ถึง 2012 

ในสวนที่สองของงานวิจัยน้ันจะเปนการออกแบบระบบประเมินความเสี่ยงสําหรับการใชงาน

ระบบ GBAS สําหรับประเทศไทย ซึ่งจะไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB โดยจะอาศัยคุณลักษณะ

ของปรากฏการณดังกลาวมาชวยในการจําลองความผิดพลาดที่เกิดข้ึนในการระบุตําแหนงของอากาศยาน 

ซึ่งในการลดความเสี่ยงจะอาศัยเทคนิค PDGS (Position-Domain Geometry Screening) ในการ

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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คํานวณหาคาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) ที่เหมาะสมสําหรับสถานี GBAS ที่ใชงานที่

สนามบินสุวรรณภูมิ ประเทศไทย 

ในวิทยานิพนธฉบับน้ีจะประกอบไปดวยเน้ือหาจํานวน 7 บท โดยในบทที่ 1 น้ันจะเปนการ

แนะนําจุดประสงคและขอบเขตของงานวิจัย จากน้ันในบทที่ 2 น้ันจะเปนการอธิบายถึงสวนประกอบและ

หลักการทํางานพื้นฐานของระบบ GPS รวมถึงสาเหตุความผิดพลาดของการระบุตําแหนงและการ

ประยุกตใชงานสําหรับการระบุตําแหนงของอากาศยาน โดยในบทที่ 3 น้ันจะอธิบายถึงผลกระทบของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่มตีอระบบระบุตําแหนงดวยดาวเทียม GPS โดยเฉพาะอยางย่ิงคุณลักษณะของ

ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรเหนือประเทศไทย ซึ่งจะพบความผิดปกติอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ EPB 

(Equatorial Plasma Bubble) โดยความเขาใจเกี่ยวกับคุณลักษณะของปรากฏการณ EPB น้ันจะเปน

พื้นฐานสําคัญในการศึกษาผลกระทบของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรรวมทั้งการออกแบบระบบปองกัน

ความเสี่ยงตอการใชงานระบบ GBAS ในประเทศไทย ในบทที่ 4 จะอธิบายเกี่ยวกับหลักการทํางาน

พื้นฐานของระบบ GBAS รวมถึงความเสี่ยงและขอจํากัดในการใชงานระบบ GBAS ในกรณีที่เกิดความ

ผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรซึ่งจะมีช่ือเรียกวาปรากฏการณดีเลยเกรเดียนต (Ionospheric 

Delay Gradient) รวมทั้งขอจํากัดของกระบวนการตรวจวัดปรากฏการณดังกลาวที่ใชงานในปจจุบัน 

หลังจากน้ันในบทที่ 5 และ 6 จะเปนสวนอธิบายงานวิจัยที่นําเสนอในวิทยานิพนธฉบับน้ี โดยจะแบง

ออกเปน 2 สวนไดแกกระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่เหมาะสมและการออกแบบระบบลดความ

เสี่ยงสําหรับการใชงาน GBAS สําหรับประเทศไทยตามลาํดับ ซึ่งจะใชเครื่องรับ GPS แบบสองความถ่ีที่ติด

ต้ังอยูบริเวณสนามบินสุวรรณภูมิในการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตในชวงฤดูกาลเกิดปรากฏการณ EPB 

โดยที่การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดของอากาศยานน้ันจะอาศัยคุณลักษณะเกิดจากปรากฏการณ 

EPB มาใชในการประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS เพื่อใชในการคํานวณหาคาพารามิเตอร

การขยาย (Inflation Factor) ที่เหมาะสมสําหรับลดความเสี่ยงในการระบุตําแหนงผิดพลาด ในบทที่ 7 

ซึ่งเปนสวนสุดทายจะเปนการสรุปผลและขอเสนอแนะเกี่ยวกับงานวิจัย   

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



บทท่ี 2 

ระบบระบุตาํแหนงดวยดาวเทียม GPS 

 

ในชวงทศวรรษที่ผานมาระบบระบุตําแหนงดวยดาวเทียม GNSS (Global Navigation Satellite 

System) หรือระบบที่รูจักกันดีอยางเชน GPS (Global Positioning System) น้ันไดถูกนํามาประยุกตใช

งานในดานอื่นๆ นอกเหนือจากการใชงานในกิจการดานการทหาร อาทิเชน การเกษตรกรรมความแมนยํา

สูง (Precision Farming) การสํารวจรังวัด (Surveying) การติดตามยานพาหนะ (Vehicle Tracking) 

การนํารองของอากาศยานทางดานการบินพลเรือน (Aviation Navigation) และการศึกษาวิจัยเกี่ยวกับ

ช้ันบรรยากาศตางๆ ของโลก (Atmospheric and Ionospheric Research) เปนตน รวมทั้งในปจจุบัน

โทรศัพทมือถือแบบสมารทโฟนทุกเครื่องไดมีการติดต้ังเครื่องรับ GPS ในตัว ทําใหเกิดการประยุกตใชงาน

กันในสื่อสังคมออนไลน (Social Media) อยางแพรหลาย จะเห็นไดวาระบบระบุตําแหนงดวยดาวเทียม

น้ันไดเขามามีบทบาทในชีวิตประจําวันของมนุษยเพิ่มมากข้ึนในปจจุบัน ซึ่งนอกเหนือจากระบบ GPS ที่ใช

งานกันอยางแพรหลายแลวน้ัน ประเทศตางๆ ก็ไดมีการพัฒนาระบบระบุตําแหนงดวยดาวเทียมของ

ตนเองข้ึนมา อาทิเชน ระบบดาวเทียม GLONASS (Global’naya Navigationnaya Sputnikovaya 

Sistema) ของสหพันธรัฐรัสเซีย ระบบดาวเทียม GALILEO ของสหภาพยุโรป ระบบดาวเทียม QZSS 

(Quasi-Zenith Satellite System) ของประเทศญี่ปุน และระบบดาวเทียม Beidou ของสาธารณรัฐ

ประชาชนจีน สําหรับงานวิจัยในวิทยานิพนธน้ีจะใชระบบ GPS เปนหลัก โดยเน้ือหาในบทน้ีจะกลาวถึง

สวนประกอบและหลักการทํางานพื้นฐานของระบบ GPS รวมถึงสาเหตุความผิดพลาดของการระบุ

ตําแหนงและการประยุกตใชงานสําหรับการระบุตําแหนงของอากาศยาน  

 

2.1 สวนประกอบของระบบ 

 ระบบระบุตําแหนงดวยดาวเทียม GPS น้ันไดถูกพัฒนาโดยกระทรวงกลาโหมของประเทศ

สหรัฐอเมริกาในชวงป ค.ศ. 1970 (ชวงยุคสงครามเย็น) โดยมีจุดมุงหมายเริ่มตนคือเพื่อใชงานสําหรับการ

ระบุตําแหนง ความเร็วและเวลาสําหรับภารกจิทางทหาร โดยประกาศใหประชาชนทั่วไปสามารถใชงานได

อยางเปนทางการในป ค.ศ. 1995 [1] โดยการทํางานของระบบ GPS น้ันจะประกอบไปดวย 3 สวนหลกัๆ 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ไดแก สวนดาวเทียม (Space Segment) สวนควบคุม (Control Segment) และสวนผูใชงาน (User 

Segment) ดังรูปที่ 2.1 

 

 
รูปท่ี 2.1 สวนประกอบในการทํางานของระบบ GPS  

(ที่มา : http://infohost.nmt.edu/~mreece/gps/segments.gif) 

 

สําหรับสวนดาวเทียม (Space Segment) น้ันจะประกอบไปดวยดาวเทียมทั้งหมดไมนอยกวา 24 

ดวง (ในปจจุบันสามารถรับสัญญาณไดทั้งหมด 32 ดวง [2]) ใน 6 ระนาบวงโคจร โดยทํามุม 55° กับ

ระนาบเสนศูนยสูตรโลกที่ระดับความสูงประมาณ 20,200 กิโลเมตรเหนือพื้นโลก ซึ่งจะทําใหเครื่องรับ 

GPS น้ันสามารถรับสัญญาณจากดาวเทียมไดจํานวน 6-12 ดวง หรือประมาณ 1 ใน 3 ของจํานวน

ดาวเทียมทั้งหมด ณ ทุกๆ ที่บนโลกไดตลอดเวลา โดยดาวเทียม GPS แตละดวงจะสงขอมูลที่ใชในการ

ระบุตําแหนงของดาวเทียม (Navigation Message) ซึ่งจะประกอบไปดวยขอมูลพารามิเตอรที่แสดงถึง

ลักษณะของวงโคจรดาวเทียมแตละดวง (Ephemeris) เพื่อใชในการคํานวณหาตําแหนงดาวเทียมที่มี

ความแมนยําสูง ขอมูลพารามิเตอรที่แสดงลักษณะของวงโคจรดาวเทียมทั้งวงโคจรเพื่อใชในการ

คํานวณหาตําแหนงดาวเทียมที่มีความแมนยําตํ่า (Almanac) ขอมูลที่ใชในการบอกเวลาและความ

คลาดเคลื่อนของสัญญาณนาฬิกาบนดาวเทียม (Clock Correction Parameters) สถานะของดาวเทียม

แตละดวง (Satellite Status) และขอมูลคาปรับแกความคลาดเคลื่อนของสัญญาณอันเน่ืองมาจากช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 

http://infohost.nmt.edu/~mreece/gps/segments.gif)
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สําหรับสวนควบคุม (Control Segment) น้ันมีหนาที่ควบคุมและติดตามการทํางานของ

ดาวเทียม GPS โดยจะทําหนาที่ติดตามสถานะของดาวเทียม คาดคะเนการคลาดเคลื่อนของสัญญาณ

นาฬิกาและตําแหนงของดาวเทียมในวงโคจร หลังจากน้ันจะทําการปรับปรุงคาใน Navigation Message 

เพื่อทําการอัพโหลดใหกับดาวเทียม ซึ่งจะมีสถานีกระจายอยูตามที่ตางๆ ทั่วโลกดังรูปที่ 2.2 โดยมีสถานี

ควบคุมหลัก (Master Control Station) ต้ังอยูที่รัฐ Colorado ประเทศสหรัฐอเมริกา 

 

 
รูปท่ี 2.2 สถานีควบคุมและติดตามการทํางานของดาวเทียม GPS  

(ที่มา : http://www.gps.gov/multimedia/images/GPS-control-segment-map.pdf) 

 

 ในสวนของผูใชงาน (User Segment) น้ันจะทําการรับสัญญาณจากดาวเทียม GPS เพื่อทําการ

ระบุตําแหนงของผูใชงาน ซึ่งจะใชหลักการสามเหลี่ยมระยะ (Trilateration) โดยเครื่องรับจะทําการวัด

ระยะทางที่สัญญาณเดินทางจากดาวเทียมมาถึงเครื่องรับบนพื้นโลก ประกอบกับตําแหนงดาวเทียมซึ่ง

สามารถคาดคะเนไดจากขอมูล Ephemeris ที่สงมาจากดาวเทียม ทําใหสามารถประมาณคาพิกัดตําแหนง

เครื่องรับในระบบสามมิติ (x y z) ได แตอยางไรก็ตามเน่ืองจากสัญญาณนาฬิกาของเครื่องรับ GPS 

โดยทั่วไปน้ันไดมาจากวงจรกําเนิดสัญญาณจากผลกึควอทซ (Quartz Oscillator) เน่ืองจากมีราคาถูกกวา

วงจรกําเนิดสัญญาณนาฬิกาจากอะตอมที่ใชบนดาวเทียม GPS สงผลทําใหการวัดระยะทางการเดินทาง

ของสัญญาณดาวเทียมมีความคลาดเคลื่อนเกิดข้ึน โดยในทางปฏิบัติน้ัน เครื่องรับ GPS จะทําการวัด

ระยะทางจากดาวเทียมอยางนอย 4 ดวง เพื่อใชในการประมาณคาพิกัดตําแหนงเครื่องรับในระบบสามมติิ

และคาความคลาดเคลื่อนของสัญญาณนาฬิกาของเครื่องรับ (x y z dt) 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 

http://www.gps.gov/multimedia/images/GPS-control-segment-map.pdf)
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2.2 คุณลักษณะของสัญญาณ 

 ขอมูลจาก Navigation Message น้ันจะมีอัตราบิตเทากับ 50 บิตตอวินาทีโดยจะถูกมอดูเลต

ดวยรหัสสัญญาณรบกวนสุมเทียม (PRN : Pseudo-Random Noise) ซึ่งประกอบไปดวยรหัส C/A 

(Coarse/Acquisition Code) สําหรับการใชงานทางดานกิจการพลเรือนทั่วไป และรหัส P(Y) (Precision 

(Encrypted) Code) สําหรับการใชงานในกิจการทางดานการทหารเทาน้ัน ซึ่งรหัส C/A น้ันจะถูกสรางมา

จากรหัสโกลด [3] โดยจะมีจํานวนบิตทั้งหมด 1,023 บิตและมีอัตรารหัสเทากับ 1.023 MHz สวนรหัส P 

ซึ่งจะถูกเขารหัสดวยรหัส Y น้ันจะมีจํานวนบิตประมาณ ~1014 บิตและมีอัตรารหัสเทากับ 10.23 MHz 

ซึ่งนับไดวาระบบ GPS น้ันเปนระบบแรกที่ใชเทคโนโลยีการมอดูเลตแบบ CMDA (Code Division 

Multiple Access) [4] หลังจากน้ันบิตขอมูลทั้งหมดจะถูกมอดูเลตแบบ BPSK (Binary Phase Shift 

Keying) ที่ความถ่ี L1 (1,575.42 MHz) และ L2 (1,227.60 MHz) สงไปยังเครื่องรบั GPS บนพื้นโลก โดย

คุณลักษณะของสัญญาณ GPS น้ันแสดงจะดังรูปที่ 2.3 

 

 
รูปท่ี 2.3 คุณลักษณะของสญัญาณ GPS 

(ที่มา : http://www.colorado.edu/geography/gcraft/notes/gps/gif/signals.gif) 

 

หมายเหตุ : สําหรับดาวเทียม GPS รุนใหมที่ถูกปลอยหลังจากป ค.ศ. 2010 ไดมีการพัฒนาปรับปรุงใหมี

การสงสัญญาณ L5 (1,176.45 MHz) เพื่อสําหรับการใชงานทางดานกิจการพลเรือนที่ตองคํานึงถึงความ

ปลอดภัย เชน การระบุตําแหนงของยานพาหนะและการระบุตําแหนงของอากาศยาน เปนตน [5] 

สําหรับขอมูลที่สงมาใน Navigation Message น้ันจะสงมาดวยอัตราบิต 50 บิตตอวินาที ซึ่งจะ

แสดงอยูในรูปที่ 2.4 โดยจะอยูในรูปของเฟรมขอมูล ซึ่งใน 1 เฟรมขอมูลจะประกอบไปดวยบิตขอมูล

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 

http://www.colorado.edu/geography/gcraft/notes/gps/gif/signals.gif)
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จํานวน 1,500 บิต โดยจะใชเวลาสง 30 วินาทีตอ 1 เฟรม สําหรับแตละเฟรมน้ันจะถูกแบงออกเปน 5 

เฟรมยอย ซึ่งจะมีขนาดขอมูล 30 บิตตอ 1 เฟรมยอย ดังน้ันจะใชเวลา 6 วินาทีสําหรับแตละเฟรมยอย 

โดยที่แตละเฟรมยอยจะมีสวนหัวซึ่งประกอบไปดวย TLM (Telemetry Word) และ HOW (Hand-Over 

Word) โดยสวน TLM น้ันจะประกอบไปดวยจํานวนบิต 8 บิตที่มีรูปแบบตายตัวสําหรับเพื่อใชในการเขา

จังหวะสัญญาณ (Synchronization) สวน HOW น้ันจะใชการบอกเวลาที่ใชในการสงขอมูลในแตละเฟรม 

โดยจะอยูในรูปแบบของระบบเวลา GPS (GPS Time) ซึ่งจะประกอบไปดวยสัปดาหและวินาทีในแตละ

สัปดาห (GPS Week และ Time of Week) โดยจะประกอบไปดวยบิตจํานวน 29 บิต โดย 10 บิตแรกจะ

ใชในการบอกสัปดาห (โดยจะเริ่มนับต้ังแตวันที่ 6 มกราคม ป ค.ศ. 1980) และ 19 บิตที่เหลือจะใชในการ

บอกเวลาในแตละสัปดาหซึ่งจะมีคาเปลี่ยนแปลงบิตละ 1.5 วินาท ีดังน้ันนอกเหนือจากใชงานในการระบุ

ตําแหนงแลว สัญญาณ GPS ยังสามารถใชงานในการบอกเวลาไดอีกดวย 

 

 
รูปท่ี 2.4 โครงสรางเฟรมขอมลู Navigation Message ของสัญญาณ GPS [1] 

 

สําหรับขอมูลที่อยูในเฟรมยอยที่เหลือน้ันจะประกอบไปดวยขอมูลดังน้ี 

 เฟรมยอยที่ 1 : คาพารามิเตอรที่ใชแกไขความผิดพลาดของสัญญาณนาฬิกาของดาวเทียม GPS 

และขอมูลสถานะดาวเทียม 

 เฟรมยอยที่ 2-3 : คาพารามิเตอรที่แสดงถึงลักษณะของวงโคจรดาวเทียมเพือ่ใชในการคํานวณหา

ตําแหนงดาวเทียมที่มีความแมนยําสูง (Ephemeris) 

 เฟรมยอยที่ 4 : ขอมูลพารามิเตอรที่แสดงลักษณะของวงโคจรดาวเทียมเพื่อใชในการคํานวณหา

ตําแหนงดาวเทียมที่มีความแมนยําตํ่า (Almanac) คาพารามิเตอรที่ใชแกไขความผิดพลาดอันเน่ืองมาจาก

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร และคาความแตกตางระหวางระบบเวลา GPS และระบบเวลา UTC 

(Universal Time Coordinated) 

 เฟรมยอย 5 : ขอมูลพารามิเตอรที่แสดงลักษณะของวงโคจรดาวเทียมเพื่อใชในการคํานวณหา

ตําแหนงดาวเทียมที่มีความแมนยําตํ่า (Almanac) 

สําหรับเฟรมยอยที่ 1-3 น้ันจะมีคาเหมือนกันในแตละเฟรม สวนเฟรมที่ 4 -5 น้ันจะมีคา 

Almanac แตกตางกันไปตามแตละดาวเทียม (ดวงที่ 1-24) โดยคา Almanac น้ันมีไวสําหรับชวยให

เครื่องรับ GPS น้ันสามารถคนหาสัญญาณดาวเทียมไดเร็วข้ึนเน่ืองจากทราบจํานวนดาวเทียมบนทองฟา

ในขณะน้ันๆ [7] ซึ่งจะสังเกตไดวาในการที่จะไดขอมูล Almanac ของดาวเทียมครบทั้ง 24 ดวง (เฟรมที่ 

25 เปนเฟรมสํารอง) น้ันจะตองใชเวลาถึง 12 นาที 30 วินาท ีสําหรับเครื่องรบั GPS ที่อยูในสภาวะเริ่มตน

ทํางาน (Cold Start) ถึงจะรับขอมูล Almanac ของดาวเทียมไดครบทุกดวง โดยในทางปฏิบัติน้ัน

เครื่องรับ GPS จะมีหนวยความจําภายในทําการเก็บขอมูล Almanac เพื่อใชสําหรับการคาดคะเนจํานวน

ดาวเทียมบนทองฟา ซึ่งจะทําใหเครื่องรับ GPS น้ันสามารถคนหาสัญญาณดาวเทียมไดรวดเร็วเน่ืองจาก

เครื่องรับอยูในสภาวะพรอมทํางาน (Warm Start) โดยที่ขอมูล Almanac น้ันจะทําการปรับปรุงคาโดย

สถานีควบคุมหลัก (Master Control Station) ทุกๆ 1 สัปดาห และทุกๆ 2 ช่ัวโมงสําหรับขอมูล 

Ephemeris [7] โดยสําหรับเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยูบนโทรศัพทมือถือน้ันจะใชเทคนิคที่เรียกวา 

Assisted GPS (AGPS) โดยจะทําการดาวนโหลดขอมูล Ephemeris และ Almanac จากเซอรเวอรผู

ใหบริการเครือขายผานอินเตอรเน็ต ซึ่งจะทําเครื่องรับ GPS น้ันสามารถคนหาสัญญาณดาวเทียมได

รวดเร็วข้ึน [8]  

 

2.3 การวัดและสาเหตุความผิดพลาดของการระบุตําแหนง 

การทํางานของเครื่องรับ GPS โดยทั่วไปน้ันจะทําการวัดระยะทางระหวางดาวเทียมกับเครื่องรับ 

GPS โดยวัดจากการเดินทางของสัญญาณจากดาวเทียมถึงเครื่องรับ GPS โดยที่เครื่องรับจะทําการสราง

รหัสสัญญาณสุมเทียมที่มีรูปแบบเดียวกันกับดาวเทียมที่กําลังรับสัญญาณ ซึ่งเวลาที่สัญญาณเดินทางจาก

ดาวเทียมจนถึงเครื่องรับ GPS น้ันจะหาไดจากผลตางเวลาที่รับสัญญาณกับเวลาในการสงสัญญาณจาก

ดาวเทียม โดยที่เวลาที่รับสัญญาณน้ันหาไดจากเวลาที่รหัสทั้งสอง (จากที่เครื่องรับสรางข้ึนกับสัญญาณที่

สงมาจากดาวเทียม) น้ันมีรูปแบบที่ตรงกัน โดยวิธีดังกลาวจะเรียกวาการทําอัตสหสัมพันธ (Auto-

Correlation) สวนเวลาที่สงสัญญาณมาจากดาวเทียมน้ันสามารถหาไดจากสวน HOW ของแตละเฟรม

ยอย หลังจากน้ันระยะทางจากเครื่องรับถึงดาวเทียมจะสามารถหาไดจากสมการที่ 2.1 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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                                                c t                                                     (2.1) 

 

โดยที่  คือระยะทางจากเครือ่งรบัถึงดาวเทียม (เมตร) c คือคาความเร็วแสงในสุญญากาศ (299,792,458 

เมตร/วินาท)ี และ t คือผลตางเวลาที่รบัสญัญาณกับเวลาในการสงสญัญาณจากดาวเทยีม (วินาท)ี ซึ่งการ

วัดระยะทางแบบดังกลาวจะเรยีกวา "การวัดระยะทางเทียม" (pseudorange) สําหรับเครื่องรบั GPS บาง

ชนิด เชน ที่ใชงานในการทํารังวัดน้ัน สามารถทําการวัดระยะทางในอีกรูปแบบหน่ึงซึ่งจะมีความแมนยํา

กวาแบบการวัดระยะทางเทียม โดยจะอาศัยผลรวมการวัดผลตางระหวางเฟสของคลื่นพาหของสัญญาณ 

GPS กับสัญญาณที่สรางข้ึนโดยเครื่องรับเอง โดยเรียกการวัดดังกลาววา “การวัดเฟสคลื่นพาห” (carrier 

phase) ซึ่งจะสามารถเขียนอยูในรูปแบบสมการไดดังน้ี 

 

 
2

N 


                                                (2.2) 

 

โดยที่ คือระยะทางจากเครื่องรับถึงดาวเทียม (เมตร)  คือคาความยาวคลื่นของสัญญาณ GPS ที่ใช 

(19.0 เซนติเมตรสําหรับความถ่ี L1 (1,575.42 MHz) และ 24.4 เซนติเมตรสําหรับความถ่ี L2 (1,227.60 

MHz))   คือคาผลรวมการวัดผลตางเฟสของคลื่นพาหของสัญญาณ GPS และ N คือคาเฟสเริ่มตนซึ่งไม

ทราบคา (Initial phase ambiguity) (เรเดียน) อยางไรก็ตามพบวาการระบุตําแหนงโดยเครื่องรับ GPS 

น้ัน ยังคงมีความคลาดเคลื่อนในการระบุตําแหนงอยู โดยสามารถจําแนกสาเหตุในการเกิดความผิดพลาด

ในการระบุตําแหนงได 3 สาเหตุหลักซึ่งแสดงดังรูปที่ 2.5 

  

 
รูปท่ี 2.5 สาเหตุความคลาดเคลือ่นในการระบุตําแหนงของ GPS 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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1). คาความผิดพลาดอันเน่ืองมาจากดาวเทียม (Satellite Errors) ไดแก ความผิดพลาดในการคํานวณ

ตําแหนงของดาวเทียม (Orbital Error) และความคลาดเคลื่อนของสัญญาณนาฬิกาของดาวเทียม 

(Satellite Clock Error)  

2). คาความผิดพลาดอันเน่ืองมาจากสัญญาณเดินทางผานช้ันบรรยากาศของโลก (Signal Propagation 

Errors) ไดแก ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรและโทรโพสเฟยร ตามลําดับ 

3). คาความผิดพลาดอันเน่ืองมาจากเครื่องรับ GPS (Receiver Errors) ไดแก ความคลาดเคลื่อนของ

สัญญาณนาฬิกาของเครื่องรับ รวมไปถึงสัญญาณรบกวนที่เกิดจากปรากฏการณ multipath เปนตน 

ซึ่งสามารถเขียนสมการการวัดระยะทางเทยีมและเฟสคลื่นพาหรวมกบัผลของความผิดพลาดตางๆ ไดดังน้ี 

 

 
i

k k k k k k
i iR c t T I T                                       (2.3) 

และ 

 
i

k k k k k k k
i i i iR c t T I T N                               (2.4) 

 

โดยที่ k
i และ k

i คือการวัดระยะทางเทียมและเฟสคลื่นพาหของความถ่ี i จากดาวเทียมดวงที่ k (เมตร) 
kR คือระยะทางจริงจากดาวเทียม k ถึงเครื่องรับ (เมตร) 

t คือความคลาดเคลื่อนของสัญญาณนาฬิกาเครื่องรับ (วินาที) 
kT คือความคลาดเคลื่อนของสัญญาณนาฬิกาดาวเทียม k (วินาที) 

k
iI คือคาความผิดพลาดอันเน่ืองมาจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (เมตร) 
kT คือคาความผิดพลาดอันเน่ืองมาจากช้ันบรรยากาศโทรโพสเฟยร (เมตร) 

i

k
 และ

i

k
 คือคาความผิดพลาดอันเน่ืองมาจากสัญญาณรบกวนที่เกิดจากปรากฏการณ 

multipath และอื่นๆ ของการวัดระยะระยะทางเทียมและเฟสคลื่นพาหของความถ่ี i จากดาวเทียมดวงที่ 

k (เมตร) โดยหลังจากไดมีการยกเลิกระบบ Selective Availability (SA) ในป ค.ศ. 2000 [1] ทําใหคา

ความผิดพลาดที่มากที่สุดน้ันเกิดจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ซึ่งเปนช้ันบรรยากาศที่อยูสูงจากพื้น

โลกประมาณ 50-1,000 กิโลเมตร โดยในช้ันน้ีจะประกอบไปดวยอิเล็กตรอนและไอออนอยูเปนจํานวน

มาก ซึ่งโมเลกุลของกาซที่อยูในบริเวณน้ีจะถูกไอออไนซโดยรังสีที่แผมาจากดวงอาทิตย ทําใหเกิดการแตก

ตัวกลายเปนอิเล็กตรอนและไอออนอิสระ ซึ่งปริมาณอิเล็กตรอนและไอออนน้ันจะแปรเปลี่ยนไปตาม

สถานที่ วัน เวลา ฤดูกาลและปรากฏการณที่เกิดข้ึนบนดวงอาทิตย เชน จํานวนจุดมืด และพายุสุริยะเปน

ตน โดยจะทําใหการวัดระยะทางเทียมน้ันยาวกวาระยะทางจริง แตสําหรับการวัดเฟสคลื่นพาหน้ันจะ
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พบวามีระยะทางที่สั้นลงในสัดสวนสวนที่เทากัน โดยคาความผิดพลาดจะข้ึนอยูกับปริมาณความหนาแนน

อิเล็กตรอนในรูปของปรมิาณอิเลก็ตรอนสุทธิ (TEC : Total Electron Content) โดยรายละเอียดเพิ่มเติม

จะอยูในเน้ือหาบทที่ 3 

  

2.4 การคํานวณหาตําแหนงของเครื่องรับ GPS 

ในการคํานวณหาตําแหนงของเครื่องรับ GPS โดยทั่วไป (ชนิดความถ่ีเดียว) น้ันจะใชหลักการ

สามเหลี่ยมระยะ (Trilateration) ซึ่งเปนวิธีการระบุพกิัดจากจดุตัดของรปูทรงเรขาคณิต โดยจะตองทราบ

ขอมูลพิกัดของจุดอางอิงและระยะทางจากจุดอางอิงถึงพิกัดที่ตองการจะหา  

    

 
รูปท่ี 2.6 หลักการระบุตําแหนงโดยใชดาวเทียม GPS [1] 

 

รูปที่ 2.6 แสดงถึงหลักการระบุตําแหนงดวยดาวเทียม GPS โดยที่ (x, y, z) คือตําแหนงพิกัดของเครื่องรบั 

GPS ที่ตองการหาและ (x(k), y(k), z(k)) คือคาตําแหนงพิกัดของดาวเทียมดวงที่ (k) ซึ่งสามารถคํานวณได

จากขอมูล Ephemeris ที่สงมาใน Navigation Message (ตําแหนงพิกัดจะอางอิงอยูในรูปแบบ ECEF 

(Earth-Centered, Earth-Fixed)) โดยจะสามารถเขียนความสัมพันธระหวางคาการวัดระยะทางเทียม ที่

วัดไดจากเครื่องรับ GPS และตําแหนงพิกัดของเครื่องรับ GPS (เมื่อไมไดพิจารณาคาความผิดพลาดอื่นๆ) 

ไดดังสมการที่ 2.5 ดังน้ี 

 

                      ( ) ( ) 2 ( ) 2 ( ) 2( ) ( ) ( )k k k k
c x x y y z z b                                    (2.5) 
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โดยที่ ( )k
c คือคาการวัดระยะทางเทียมที่วัดไดจากดาวเทียม GPS (ดวงที่ k = 1, 2, 3, …, N)  (เมตร) (x, 

y, z) คือตําแหนงพิกัดของเครื่องรับ GPS ที่ตองการหาคาและ b คือคาไบอัสที่เกิดจากสัญญาณนาฬิกาที่

เกิดจากเครื่องรับ GPS (เมตร) (เน่ืองจากสัญญาณนาฬิกาของเครื่องรับ GPS สวนใหญน้ันไดมาจากวงจร

กําเนิดสัญญาณจากผลึกควอทซ (Quartz Oscillator) เน่ืองจากมีราคาถูก ซึ่งจะมีคาเบี่ยงเบนไปจาก

คาความถ่ีจริงอันเน่ืองมาจากการเปลีย่นแปลงของอุณหภูมิ [1]) จะสังเกตไดวาจากสมการที่ (2.5) น้ันจะมี

ตัวแปรที่ไมทราบคาอยูทั้งหมด 4 ตัว ไดแก (x, y, z) และ b โดยในการหาคาตัวแปรดังกลาวน้ัน จําเปน

ตองการคาวัดระยะทางเทียมที่วัดจากดาวเทียม GPS อยางนอย 4 ดวงข้ึนไป (4 ตัวแปรไมทราบคา 4

สมการ) แตเน่ืองจากสมการที่ (2.5) น้ันเปนสมการที่ไมเปนเชิงเสน ซึ่งในการแกสมการน้ันจะนิยมใชวิธี

ของ Newton-Raphson โดยจะทําการประมาณคาสมการใหเปนสมการเชิงเสนโดยใชอนุกรม Taylor ซึ่ง

จะกําหนดคาตัวแปรเริ่มตนที่เหมาะสม (initial guess) ใหกับเครื่องรับ GPS หลังจากน้ันระบบจะทํา    

การวนหาคําตอบซ้ํา (Iteration) ซึ่งคําตอบของสมการน้ันจะลูเขาคาจริงของตัวแปรเมื่อเวลาผานไป โดย

การประมาณคาของอนุกรม Taylor น้ันสามารถเขียนไดดังสมการที่ 2.6 ดังน้ี 

 

20
0 0 0 0

( )( ) ( ) ( )( ) ( ) ...
2!

f xf x f x f x x x x x


                            (2.6) 

 

โดยที่ ( )f x คือฟงกชันที่ไมเปนเชิงเสนใดๆ และ 0x คือคาเริ่มตนที่เหมาะสม โดยสามารถประมาณคาของ

ฟงกชันไดโดยทําการพิจารณาคาของผลรวมถึงแคอนุพันธอันดับที่หน่ึงจะไดวา 

 

0 0 0( ) ( ) ( )( )f x f x f x x x                                           (2.7) 

 

โดยเมื่อทําการประมาณคาในสมการที่ 2.5 จะไดวา 

 

    ( ) ( )
1 1 1 1 0 0 0 0, , , , , ,k k

c cx y z b x x y y z z b b                             (2.8) 
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       

   

 

( ) ( )
0 0 0 0 0 0 0 0( ) ( )

1 1 1 1 0 0 0 0
0 0

( ) ( )
0 0 0 0 0 0 0 0

0 0
2 ( )

0 0 0 2
2

0

, , , , , ,
, , , , , ,

, , , , , ,

, ,1 ...
2!

k k
c ck k

c c

k k
c c

k
c

x y z b x y z b
x y z b x y z b x y

x y
x y z b x y z b

z b
z b

x y z
x

x

 
 

 



 
    

 

 
   

 


  



(2.9) 

 

 
( ) ( ) ( )

( ) ( ) 0 0 0
1 1 1 1 0 ( ) ( ) ( )

0 0 0

, , ,
k k k

k k
c k k k

x x y y z zx y z b x y z b 
  
  

                     (2.10) 

 

โดยที่คา 0 0 0 0( , , , )x y z b คือคาเริ่มตนที่เหมาะสมของพิกัดและไบอัสที่เกิดจากสัญญาณนาฬิกาของ

เครื่องรับ GPS และ ( )
0

k จะมีคาเทากับ ( ) 2 ( ) 2 ( ) 2
0 0 0 0( ) ( ) ( )k k kx x y y z z b       ซึ่งในกรณีที่

รับสัญญาณดาวเทียมไดมากกวาหน่ึงดวงน้ันจะสามารถเขียนอยูในรูปแบบเมทริกซไดดังน้ี 

 
1 1

0
2 2

0

0

c

c

k k
c

x
y
z
b

 
 

 

    
       
   
       

δρ G


                                            (2.11) 

 

โดยที่เมทริกซ G จะมีขนาด (มิติ) ดังน้ี 
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1 1 1
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2 2 2
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2 2 2
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x x y y z z
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                             (2.12) 
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สําหรับในกรณีที่มีคาวัดระยะทางเทียมที่วัดจากดาวเทียมมากกวา 4 ดวงน้ัน จะใชการหาคําตอบแบบ

วิธีการกําลังสองนอยที่สุดแบบถวงนํ้าหนัก (Weighted Least Squares) ในการคําตอบที่เหมาะสมที่สุด

ของตัวแปร [9] จะไดดังน้ี 

 

 
x
y
z
b

 
   
 
  

-1T TG WG G Wδρ                                    (2.13) 

 

โดยเพื่อความงายจะนิยามให 

 
-1T TS G WG G W                                        (2.14) 

 

โดยที่ S จะเรียกวาเมทริกซโปรเจคชัน (Projection Matrix) ซึ่งเปนเมทริกซที่นําไปคูณกับระยะทางเทยีม 

แลวไดเปนคาพิกัดและไบอัสที่เกิดจากสัญญาณนาฬิกาของเครื่องรับ GPS แตเน่ืองจากคาระยะทางเทียม

ที่วัดไดจากเครื่องรับ GPS น้ันยังมีความผิดพลาดหลงเหลืออยู ดังที่ไดอธิบายในหัวขอ 2.3 แลวน้ันจึง

จําเปนตองมีการถวงนํ้าหนักคาระยะทางเทยีมที่วัดได โดยสมมติใหคาความผิดพลาดที่เกิดข้ึนกับดาวเทยีม

แตละดวงน้ันไมมีความสัมพันธกัน (uncorrelated) และมีลักษณะการกระจายตัวเปนแบบเกาสที่มี

คาเฉลี่ยเทากับศูนยโดยที่เมทริกซ W คือเมทริกซถวงนํ้าหนักซึ่งจะมีคาดังน้ี 
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 
 
  

W





  
                                            (2.15) 

 

โดยที่คาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานน้ันจะข้ึนอยูกับแบบจําลองของความผิดพลาดตางๆ ซึ่งเรียกคาความ

ผิดพลาดในการวัดระยะทางเทียมวา User range error (URE) ในกรณีสําหรับเครือ่งรบั GPS ชนิดความถ่ี

เดียว (L1) น้ัน คาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของ URE จะมีคาประมาณ 6 เมตร [1] จะเห็นไดวาการ

ประมาณคาพิกัดของเครื่องรับ GPS น้ันจะข้ึนอยูกับปจจัยสองอยางไดแก คาขอมูลการวัดระยะทางเทียม
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และเมทริกซโปรเจคช่ัน (S) โดยที่คาของเมทริกซโปรเจคช่ันน้ันจะข้ึนอยูกับจํานวนดาวเทียมและการ

กระจายตัวของดาวเทียมบนทองฟา ซึ่งสําหรับความผิดพลาดในการคาดคะเนคาตําแหนงดาวเทียมจาก

ขอมูล Ephemeris น้ันจะมีคาอยูที่ประมาณ 2 เมตร (rms) [1] โดยที่ความผิดพลาดของการประมาณคา

พิกัดของเครื่องรับ GPS น้ันจะข้ึนอยูกับคุณภาพของขอมูลการวัดระยะทางเทียมเปนสวนใหญ 

                         

2.5 การลดความผิดพลาดในการระบุตําแหนงดวยเทคนิค Differential GPS (DGPS) 
 ในการลดความผิดพลาดในการระบุตําแหนงของเครื่องรบั GPS น้ัน แนวทางหน่ึงซึ่งสามารถทําได

คือพยายามลดคาความผิดพลาดของขอมูลการวัดระยะทางเทียมของเครื่องรับ GPS ใหไดมากที่สุด ซึ่ง

สามารถทําไดโดยอาศัยสถานีอางอิงซึ่งทราบตําแหนงพิกัดที่แนนอน โดยจะทําการคํานวณหาคาชดเชย

ความผิดพลาดของขอมูลการวัดระยะทางเทียม (Differential Correction) โดยเทียบกับระยะทางจริง

ระหวางสถานีอางอิง (Reference Station) กับดาวเทียม GPS และทําการสงคาชดเชยดังกลาวไปยัง

เครื่องรับ GPS ที่อยูในบริเวณใกลเคียง (Rover) โดยเทคนิคดังกลาวจะเรียกวา Differential GPS (DGPS) 

[10] โดยหลักการทํางานจะแสดงดังรูปที่ 2.7 

 
 

รูปท่ี 2.7 หลักการทํางานของเทคนิค Differential GPS (DGPS) [4] 

 

ในตารางที่ 2.1 จะแสดงสรปุสาเหตุคาความผิดพลาดในการระบุตําแหนงของเครื่องรับ GPS ซึ่งจะพบวา

คาความผิดพลาดสวนใหญจะมีคาลดลง อยางไรก็ตามสําหรับผลกระทบเน่ืองจากปรากฏการณ 

Multipath และสัญญาณรบกวนที่เกดิจากตัวเครื่องรบั GPS เองน้ันจะข้ึนอยูกับสถานที่ติดต้ัง คุณลักษณะ

ของสายอากาศและภาครับของเครื่องรับ GPS 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ตารางท่ี 2.1 สรุปสาเหตุคาความผิดพลาดในการระบุตําแหนงของเครื่องรับ GPS [1] 

สาเหตุความผิดพลาด 
คาความผิดพลาด  

(สําหรับเครื่องรับ GPS ทั่วไป) 

คาความผิดพลาด  

(เม่ือใชงาน DGPS) 

ความคลาดเคลื่อนของสัญญาณ

นาฬิกาของดาวเทียม 
1-2 เมตร (rms) 0 เมตร 

ความผิดพลาดในการคํานวณ

ตําแหนงของดาวเทียม 
1-2 เมตร (rms) 0.1 เมตร (rms) 

ชั้นบรรยากาศไอโอโนสเฟยร 

2-10 เมตร ในแนวตั้ง 

(โดยจะขึ้นอยูกับสถานที่ วัน เวลา ฤดูกาลและ

ปรากฏการณที่เกิดขึ้นบนดวงอาทิตย) 

0.2 เมตร (rms) 

ชั้นบรรยากาศโทรโพสเฟยร 

2.3-2.5 เมตร ในแนวตั้ง 

(เม่ือพิจารณาที่ระดับนํ้าทะเล โดยจะมีคาลดลง

เม่ือความสูงเพิ่มขึ้น) 

0.2 เมตร (rms) + 

ผลกระทบเน่ืองจากการ

เปลี่ยนแปลงความสูง 

ปรากฏการณ Multipath 
การวัดระยะทางเทียม : 1-5 เมตร 

การวัดเฟสคลื่นพาห   : 1-5 เซนติเมตร 
ไมเปลี่ยนแปลง 

สัญญาณรบกวนจากเครื่องรับ GPS 
การวัดระยะทางเทียม : 0.25-0.5 เมตร (rms) 

การวัดเฟสคลื่นพาห   : 1-2 มิลลิเมตร (rms) 
ไมเปลี่ยนแปลง 

 

2.6 การประยุกตใชงานสําหรับการระบุตําแหนงของอากาศยาน 

 ในปจจุบันไดมีการประยุกตใชงานระบบดาวเทียมนํารอง เชน GPS และ GLONASS มาใชในการ

นํารองอากาศยานในกิจการทางดานการบินพลเรือน โดยเริ่มจากประเทศสหรัฐอเมริกาไดมีการเสนอให 

GPS สามารถใชงานสําหรับกิจการทางดานการบินพลเรือนตอที่ประชุมองคการการบินพลเรือนระหวาง

ประเทศ (International Civil Aviation Organization - ICAO) ในป ค.ศ. 1994 [11] หลังจากน้ันในป 

ค.ศ. 1996 สหพันธรัฐรัสเซียกไ็ดนําเสนอระบบ GLONASS ใหสามารถใชงานในกิจการทางดานการบนิพล

เรือนไดเชนเดียวกัน [12] อยางไรก็ตามจากที่ไดอธิบายไปในหัวขอที่ 2.3 และ 2.5 น้ันจะพบวาการระบุ

ตําแหนงโดยเครื่องรับ GPS โดยทั่วไปน้ันยังคงมีความคลาดเคลื่อนอยู ซึ่งจากขอจํากัดดังกลาว (รวมถึง

ความต้ังใจของทางผูใหบริการเองซึ่งสงวนระบบดาวเทียมนํารองไวใชสําหรับกิจการทางดานการทหารใน

ตอนแรก) สงผลทําใหประสิทธิภาพในการระบุตําแหนงน้ันไมเพียงพอตอการใชงานในการระบุตําแหนง

ของอากาศยาน ซึ่งจําเปนตองคํานึงถึงความนาเช่ือถือและความปลอดภัยเปนหลัก จึงจําเปนตองมีระบบ

ชวยสนับสนุน (Augmentation System) เพื่อชวยเพิ่มความแมนยําและความนาเช่ือถือในการระบุ

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ตําแหนงของอากาศยาน ซึ่งองคการการบินพลเรือนระหวางประเทศไดมีการพัฒนาและออกประกาศ

เกี่ยวกับมาตรฐานและระเบียบวิธีปฏิบัติ (Standards and Recommended Practices - SARPs) ในป 

ค.ศ. 2000 [26] โดยระบบชวยสนับสนุนจะชวยเพิ่มความแมนยํา ความนาเช่ือถือและความตอเน่ืองใน

การระบุตําแหนงของอากาศยานโดยใชระบบดาวเทียมนํารอง ซึ่งจะใชหลักการเดียวกับเทคนิค DGPS ที่

ไดอธิบายในหัวขอ 2.5 โดยจะเปนการสงคาชดเชยของการวัดระยะทางเทียมใหกับเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ัง

อยูบนอากาศยาน ซึ่งสามารถแบงระบบชวยสนับสนุนดังกลาวออกไดเปน 2 ชนิดตามลักษณะการสง

คาชดเชยการวัดระยะทางเทียม ไดแก ระบบ SBAS (Space-Based Augmentation System) ซึ่งจะใช

ดาวเทียมชนิดคางฟา (Geostationary Satellite) ในการสงคาคาชดเชยไปยังเครื่องรับ GPS บนอากาศ

ยาน โดยการคํานวณหาคาชดเชยน้ันจะไดมาจากเครือขายเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังกระจายตัวอยูบริเวณ

กวาง โดยสํานักงานบริหารการบนิแหงชาติสหรฐัอเมรกิา (FAA : Federal Aviation Administration) ได

พัฒนาระบบ SBAS โดยจะเรียกวา WAAS (Wide Area Augmentation System) [14] โดยตัวอยางการ

ประยุกตใชงานระบบ SBAS ที่ประเทศสหรัฐอเมริกาจะแสดงอยูในรูปที ่2.8 โดยระบบจะประกอบไปดวย

สถานีอางอิงติดต้ังกระจายอยูทั่วประเทศ โดยที่คาชดเชยแตละสถานีน้ันจะถูกสงมาประมวลที่สถานีหลัก

เพื่อทําการสรางแผนที่คาชดเชยความผิดพลาดและจะถูกอัพโหลดข้ึนไปยังดาวเทียมคางฟาเพื่อสง

สัญญาณใหกับเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยูบนอากาศยานตอไป นอกเหนือจากประเทศสหรัฐอเมริกาแลว 

ประเทศอื่นๆ ก็ไดมีการพัฒนาระบบ SBAS สําหรับใชงานเอง ซึ่งจะมีช่ือเรียกแตกตางกันไป เชน ระบบ 

MSAS (MTSAT Satellite Augmentation System) ที่พัฒนาโดยประเทศญี่ปุน ระบบ GAGAN (GPS 

Aided GEO Augmented Navigation) ที่พัฒนาโดยประเทศอินเดีย และระบบ EGNOS (European 

Geostationary Navigation Overlay Service) ที่พัฒนาโดยกลุมสหภาพยุโรป เปนตน 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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รูปท่ี 2.8 การใชงานระบบ SBAS ที่ประเทศสหรฐัอเมริกา (ที่มา : http://www.faa.gov) 

 

 สําหรับระบบชวยสนับสนุนอีกระบบหน่ึงจะเรียกวา GBAS (Ground-Based Augmentation 

System) ซึ่งเปนระบบชวยสนับสนุนการระบุตําแหนงของอากาศยานที่ใชงานในบริเวณใกลกับสนามบิน 

โดยมีจุดมุงหมายเพื่อชวยสนับสนุนอากาศยานในการระบุตําแหนงทั้งขณะข้ึนและลงจอด โดยที่บริเวณ

สนามบินจะทําการติดต้ังเครื่องรับสัญญาณ GPS เพื่อใชเปนสถานีอางอิงจํานวน 1-4 จุด เพื่อใชในการ

คํานวณหาคาชดเชยของการวัดคาระยะทางเทียม จากน้ันระบบจะทําการสงคาแกไขความผิดพลาดน้ี

ใหกับอากาศยานที่อยูบริเวณใกลเคียงผานทาง VHF data broadcast (VDB) ซึ่งจะใชสัญญาณความถ่ี

ยาน VHF ชวงความถ่ีต้ังแต 108.0-117.975 MHz เพื่อใหเครื่องรับ GPS บนอากาศยานน้ันทําการปรับแก

คาการวัดระยะทางเทียมที่วัดไดใหมีความถูกตองกอนที่จะใชในการคํานวณหาตําแหนงของอากาศยาน

ตอไป โดยสําหรับสํานักงานบริหารการบินแหงชาติสหรัฐอเมริกาไดมีการพัฒนาระบบ GBAS โดยจะ

เรียกวา LAAS (Local Arear Augmentation System) ซึ่งหลักการทํางานของระบบน้ันจะแสดงดังรูปที่ 

2.9 
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ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 

http://www.faa.gov)
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รูปท่ี 2.9 การใชงานระบบ GBAS ที่ประเทศสหรัฐอเมรกิา (ที่มา : http://www.faa.gov) 

 

โดยขอไดเปรียบสําหรับการใชงานระบบ GBAS แทนระบบนํารองที่มีการใชงานอยูในปจจุบันไดแกระบบ 

ILS (Instrument Landing System) คือสามารถรองรับการใชงานในหลายทางว่ิงดวยการติดต้ังระบบ

เพียงชุดเดียว ซึ่งจะชวยประหยัดคาบํารุงรักษาระบบ นอกจากน้ียังรองรับการรอนลงจอดแบบโคง 

(Curved Precision Approaches) ซึ่งจะชวยใหการวางแผนการจราจรทางอากาศไดอยางมีประสิทธิภาพ 

สําหรับในวิทยานิพนธจะสนใจศึกษาผลกระทบของความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่มีตอ

การใชงาน GBAS ในประเทศไทย โดยรายละเอียดการทํางานของระบบ GBAS น้ันจะอธิบายอยูในบทที่ 4 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 

http://www.faa.gov)


บทท่ี 3 

ผลกระทบของชั้นบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่มตีอระบบระบุ

ตําแหนงดวยดาวเทียม GPS 

 

ในบทที่ 2 น้ันไดกลาวถึงสาเหตุของความผิดพลาดในการระบุตําแหนงของเครื่องรับ GPS โดยจะ

พบวาช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันเปนตัวการที่กอใหเกิดความผิดพลาดมากที่สุด โดยเน้ือหาในบทน้ี

จะกลาวถึงผลกระทบของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่มีตอสัญญาณ GPS โดยจะเนนที่คุณลักษณะของ

ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรบริเวณประเทศไทย ซึ่งจะต้ังอยูครอบคลุมบริเวณเสนศูนยสูตรและละติจดูตํ่า 

(เมื่อพิจารณาจากเสนศูนยสูตรแมเหล็กโลก) นอกจากน้ีจะอธิบายถึงวิธีการที่ใชในการศึกษาคุณลักษณะ

ของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ถึงแมวาเครื่องรับ GPS น้ันจะไดรับผลกระทบอันเน่ืองจากมาช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรก็ตาม แตในทางกลับกันเราสามารถใชเครื่องรับ GPS ชนิดสองความถ่ีใน

การศึกษาคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดเชนกัน โดยเน้ือหาในสวนดังกลาวจะกลาวถึง

เทคนิคการใชงานขอมูลจากเครื่องรับ GPS ชนิดสองความถ่ีในการประมาณคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ 

(TEC : Total Electron Content) สําหรับในสวนสุดทายของบทน้ีจะกลาวถึงการศึกษาวิจัยเกี่ยวกับ

คุณลักษณะช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรของประเทศไทย ซึ่งเปนพื้นฐานสําคัญในการศึกษาผลกระทบ

ของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรรวมทั้งการออกแบบระบบปองกันความเสี่ยงตอการใชงานระบบ GBAS 

ในประเทศไทย 

 

3.1 ชั้นบรรยากาศไอโอโนสเฟยรและผลกระทบตอระบบ GPS 

ในการพิจารณาช้ันบรรยากาศที่ปกคลุมโลกอยูน้ัน วิธีการหน่ึงที่ใชพิจารณาคือการแบงตาม

ลักษณะการเปลี่ยนแปลงของอุณหภูมิตามความสูงที่เปลี่ยนแปลงไป โดยช้ันบรรยากาศที่ปกคลุมโลกของ

เราอยูน้ันสามารถแบงออกไดเปน 4 ช้ันไดแก ช้ันโทรโพสเฟยร (Troposphere) ช้ันสตราโทสเฟยร 

(Stratosphere) ช้ันมีโซสเฟยร (Mesosphere) และช้ันเทอรโมสเฟยร (Thermosphere) ซึ่งแสดงดังรูป

ที่ 3.1 (ดานซายมือ) แตอยางไรก็ตามในภายหลังไดมีการคนพบวาที่ความสูงประมาณ 50-1,000 กิโลเมตร 

น้ันเปนบริเวณที่สามารถสะทอนคลื่นวิทยุในยานความถ่ีสูงได (HF : High Frequency) โดยจะเรียกช้ัน
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บรรยากาศในบริเวณน้ันวา “ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (Ionosphere)” โดยลักษณะของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะประกอบไปดวยอิเล็กตรอนและไอออนอิสระอยูเปนจํานวนมาก ซึ่งจะเกิด

จากที่รังสียูวี (UV : Ultraviolet) และรังสีเอ็กส (X-ray) ที่แผมาจากดวงอาทิตยกระทบกับโมเลกุลและ

อะตอมของกาซ โดยจะเรียกปรากฏการณดังกลาววา กระบวนการไอออไนซ (Ionization) ซึ่งเราจะเรียก

สถานะของกาซที่เกิดการไอออไนซวา “พลาสมา (Plasma)” โดยกระบวนการดังกลาวน้ันจะเกิดข้ึนใน

เวลากลางวันและในชวงเวลากลางคืนอิเล็กตรอนและไอออนบางสวนจะเกิดการรวมตัวกลับกลายเปนกาซ

อีกครั้ง ซึ่งปรากกฏการณดังกลาวจะเรียกวา กระบวนการรีคอมบิเนช่ัน (Recombination) โดยช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรสามารถแบงออกเปนช้ันตางๆ ตามรูปที่ 3.1 (ดานขวามือ) ไดดังน้ี 

 

 
รูปท่ี 3.1 ช้ันบรรยากาศของโลกเมือ่พิจารณาลักษณะการเปลี่ยนแปลงของอุณหภูมิ (ซาย) และช้ัน 

     บรรยากาศไอโอโนสเฟยรเมื่อพจิารณาตามความหนาแนนของพลาสมา (ขวา) [15] 

 

ช้ัน D (D-region) น้ันเปนช้ันที่อยูในชวงความสูงประมาณ 60-90 กิโลเมตร โดยในช้ันน้ีจะการ 

ไอออไนซคอนขางนอยเมื่อเทียบกับช้ันอื่นๆ โดยที่ช้ัน D น้ันจะปรากฏแคในชวงเวลากลางวันและจะ

หายไปในชวงเวลากลางคืน ซึ่งคุณสมบัติของช้ัน D น้ัน จะดูดซับพลังงานของคลื่นวิทยุในยานความถ่ีตํ่า 

(LF : Low Frequency) และความถ่ีกลาง (MF : Medium Frequency) ซึ่งเปนยานความถ่ีของระบบ

กระจายเสียงแบบเอเอ็ม (AM : Amplitude Modulation) โดยจะทําใหการสงสัญญาณในชวงเวลา

กลางวันมีประสิทธิภาพตํ่ากวาในเวลากลางคืน 
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ช้ัน E (E-region) น้ันเปนช้ันที่อยูเหนือช้ัน D ข้ึนไป โดยจะอยูที่ความสูงประมาณ 90-150 

กิโลเมตร โดยในช้ันน้ีจะมีความหนาแนนพลาสมามากกวาช้ัน D ซึ่งปรากฏตัวแคในเวลากลางวันและจะ

หายไปอยางรวดเร็วในชวงเวลาหลังพระอาทิตยตกดิน และในบางครั้งจะพบปรากฏการณที่เรียกวา 

Sporadic E (Es) โดยจะพบความหนาแนนพลาสมาที่มากกวาปกติในบริเวณน้ี ซึ่งจะสงผลใหสามารถ

สะทอนสัญญาณในยานความถ่ีสูงมาก (VHF : Very High Frequency) ทําใหในบางครั้งเราสามารถรับ

สัญญาณการแพรกระจายโทรทัศนไดจากสถานีสงที่อยูหางไกลออกไป 

ช้ัน F (F-region) น้ันเปนช้ันที่อยูสูงที่สุดของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยจะอยูที่ความสูง

ประมาณ 150-500 กิโลเมตร ซึ่งในช้ันน้ีจะมีความหนาแนนพลาสมามากที่สุด โดยจะแยกออกเปน 2 

ช้ันในชวงเวลากลางวัน (เรียกวาช้ัน F1 และ F2) และรวมเปนช้ันเดียวกันในเวลากลางคืน ซึ่งช้ัน F เปน

ช้ันที่มีบทบาทสําคัญในการสื่อสารในยานความถ่ีสูง (HF : High Frequency) โดยจะอาศัยการสะทอน

กลับของสัญญาณในการเพิ่มระยะทางในการสื่อสาร 

ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันมีบทบาทสําคัญตอระบบสื่อสารไมวาจะเปนระบบสื่อสารยาน

ความถ่ีสูง (HF Communication) ระบบสื่อสารดาวเทียม (Satellite Communication) และระบบ

ดาวเทียมนํารอง (Satellite Navigation System) อยางไรก็ตามในหัวขอน้ีจะสนใจเฉพาะผลกระทบเมื่อ

สัญญาณ GPS ซึ่งเปนสัญญาณในยาน L-band โดยเมื่อสัญญาณเดินทางผานช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร

จะเกิดปรากฏการณที่สําคัญ 2 ชนิดคือ  

 

3.1.1 การหนวงเวลาของสัญญาณ (Ionospheric Delay) 
ในการวัดคาระยะทางเทียมน้ันจะกําหนดใหคาความเร็วคลื่นมีคาคงที่ตลอดการเดินทางจาก

ดาวเทียมจนถึงเครื่องรับ GPS โดยจะมีคาเทากับความเร็วแสงในสุญญากาศ (c = 299,792,458 เมตร/

วินาที) หรืออีกนัยหน่ึงก็คือคาดัชนีหักเหน้ันมีคาเทากับ 1 ตลอดแนวการเดินทางของสัญญาณจาก

ดาวเทียมถึงเครื่องรับ GPS แตอยางไรก็ตามเน่ืองจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันประกอบไปดวย

อิเล็กตรอนและไอออนอิสระอยูเปนจํานวนมาก โดยที่คาดัชนีหักเหของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะ

สามารถประมาณคาไดจากสมการของ Appleton-Hartree [16] ซึ่งแสดงดังสมการที่ 3.1 
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โดยที่ ionn คือคาดัชนีหักเหของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร p คือคาความถ่ีพลาสมาของช้ันบรรยากาศ 

ไอโอโนสเฟยร (เรเดียน/วินาท)ี และ  คือความถ่ีของสัญญาณที่เดินทางผานช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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(เรเดียน/วินาที) ซึ่งสมการที่ 3.1 น้ันจะเปนคาประมาณเมื่อพิจารณาเฉพาะองคประกอบของพจนที่สอง

เทาน้ัน โดยที่คาความถ่ีพลาสมาของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะสามารถหาไดความสัมพันธใน

สมการที่ 3.2 ดังน้ี 

 

                                            
2

0

e
p

e

N e
m




                                                         (3.2) 

 

โดยที่ eN คือความหนาแนนอิเล็กตรอน (electrons/m3) e  คือประจุของอิเล็กตรอน (-1.602x10-19 C) 

0 คือคา permittivity ของสนามไฟฟาในสุญญากาศมีคาเทากับ (8.854x10-12 F/m) และ em คือมวล

ของอิเล็กตรอน (9.109x10-31 kg) เน่ืองจากสถานะทางไฟฟาของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะมี

สถานะเปนกลาง โดยปริมาณความหนาแนนอิเล็กตรอนและไอออนอสิระน้ันจะมีคาใกลเคียงกัน (ในที่น้ีจะ

นิยามใหความหนาแนนพลาสมา ความหนาแนนอิเล็กตรอน ความหนาแนนไอออน น้ันมีความหมาย

เหมือนกัน) [15] ซึ่งจากสมการที่ 3.1 และ 3.2 แสดงใหเห็นวาคาดัชนีหักเหของช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยรน้ันจะข้ึนอยูกับความถ่ีของสัญญาณที่เดินทางผานช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรและความหนาแนน

ของอิเล็กตรอน โดยเมื่อพิจารณาความถ่ีของสัญญาณ GPS ซึ่งจะอยูในยาน L-band (L1=1,575.42 MHz 

และ L2=1,227.60 MHz) โดยจะสามารถประมาณคาดัชนีหักเหของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดดังน้ี 
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โดยที่ f คือความถ่ีของสัญญาณ GPS (Hz) ซึ่งเมื่อสัญญาณ GPS เดินทางผานช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยรโดยมีดัชนีหักเหเปลี่ยนแปลงไปตามสมการที่ 3.3 น้ัน จะทําใหความเร็วคลื่นเปลี่ยนแปลงไป ซึ่งจะ

ลดลงนอยกวาความเร็วคลื่นในสุญญากาศ สงผลทําใหสัญญาณเดินทางไปถึงเครื่องรับ GPS ชากวาความ

เปนจริง โดยสามารถหาคาการหนวงเวลาของสญัญาณ GPS ( t ) อันเน่ืองมาจากช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยรไดดังน้ี 
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รูปท่ี 3.2 การหนวงเวลาของสัญญาณ GPS อันเน่ืองมาจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร 

                                        

จากรูปที่ 3.2 แสดงการหนวงเวลาของสัญญาณ GPS เมื่อเดินทางผานช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดย

จะทําการเปรียบเทียบเวลาที่สัญญาณเดินทางผานช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (ts*) กับเวลาที่สัญญาณ

เดินทางเปนเสนตรง (ts) ซึ่งในสมการที่ 3.4 น้ันจะทําการหาคาการหนวงเวลาของสัญญาณ GPS เมื่อเดิน

ทางผานช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยทําการเปรียบเทียบเวลาที่สัญญาณใชเดินทางผานช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร (ts*) กับเวลาที่ใชเดินทางผานสุญญากาศ (ts) จากสมการที่ 3.4 จะสังเกตวาคา

การหนวงเวลาจะข้ึนอยูกับความถ่ีของสัญญาณ GPS และปริมาณคา eN ds ซึ่งจะเรียกคาน้ีวาปริมาณ

อิเล็กตรอนสุทธิหรือ TEC (Total Electron Content) โดยปกติจะนิยมแสดงอยูในหนวยของ TECU (1 

TECU = 1016 electrons/m2) โดยคาการหนวงเวลาของสัญญาณ GPS น้ันจะนิยมแสดงอยูในรูปแบบ

ของคาดีเลยของระยะทางดังสมการที่ 3.5 
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โดยที่ I คือคาดีเลยของระยะของสัญญาณ GPS อันเน่ืองมาจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (เมตร) ซึ่งจะ

ข้ึนอยูกับปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรและความถ่ีของสัญญาณ GPS โดย

สําหรับความถ่ี L1 น้ันคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิหรือคา TEC ที่มีคา 1 TECU น้ันจะทําใหคาระยะทาง

เทียมที่วัดไดโดยเครื่องรับ GPS น้ันยาวกวาเดิมประมาณ 16 เซนติเมตร 

 

3.1.2 การเกิดปรากฏการณซินทิเลชัน (Ionospheric Scintillation) 

 ในกรณีที่สัญญาณ GPS น้ันเดินทางผานบริเวณที่มีความหนาแนนของอิเล็กตรอนที่ผิดปกติดัง

แสดงในรูปที่ 3.3 น้ัน ซึ่งทําใหดัชนีหักเหของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะเกดิความแปรปรวน สงผล

ทําใหสัญญาณ GPS น้ันเกิดความแปรปรวนทั้งทางแอมปลิจูดและเฟสซึ่งจะเรียกปรากฏการณดังกลาววา 
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การเกิดปรากฏการณซินทเิลชัน (Scintillation) [17] โดยที่ความรุนแรงของปรากฏการณซินทเิลชันน้ันจะ

นิยมแสดงอยูในรูปแบบของดัชนี S4 ซึ่งนิยามโดยอัตราสวนระหวางคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของความ

เขมของสัญญาณกับคาเฉลี่ยของความเขมของสัญญาณในชวงเวลาหน่ึงๆ โดยความเขมของสัญญาณในที่น้ี

น้ันหมายถึงผลตางของกําลังของสัญญาณแบนแคบ (Narrow Band Power) กับกําลังของสัญญาณแบนด

กวาง (Wide Band Power) ซึ่งสามารถหาไดจากสมการที่ 3.6 และ 3.7 ตามลําดับ [18] 

 

 
รูปท่ี 3.3 ผลกระทบอันเน่ืองมาจากปรากฏการณซินทเิลชันของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร 

ที่มีตอสญัญาณ GPS 
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โดยที่ NBP และ WBP คือกําลังของสัญญาณแบนดแคบและแบนดกวางตามลําดับ (w) สําหรับ I และ Q 

คือองคประกอบ In-phase และ Quadrature-phase ของสัญญาณซึ่งมีอัตราแซมปลิ้ง (sampling rate) 

เทากับ 1 KHz โดยคา NBP และ WBP จะมีอัตราแซมปลิ้งเทากับ 50 Hz จากน้ันดัชนี S4 สามารถหาได

จากสมการที่ 3.8 ดังน้ี   

 

                           
22

4 2
SI

SI SI
S

SI SI
 

                                           (3.8)          
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โดยที่ SI คือความเขมของสัญญาณ (NBP-WBP) SI คือสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของความเขมของ

สัญญาณและ SI คือคาเฉลี่ยของความเขมของสัญญาณ โดยจะทําการหาคาในชวงเวลาทุกๆ 60 วินาที 

โดยคาดัชนี S4 น้ันจะมีคาอยูในชวง 0.1 ไปจนถึง 0.9 ตามความรุนแรงของของปรากฏการณซิลทิเลช่ัน 

ซึ่งในกรณีที่รุนแรงน้ันจะสงผลใหเครื่องรับ GPS ไมสามารถรับสัญญาณได สงผลใหประสิทธิภาพในการ

ระบุตําแหนงน้ันลดลง 

  

3.2 คุณลักษณะของชั้นบรรยากาศไอโอโนสเฟยรบริเวณเสนศูนยสูตรและละติจูดตํ่า 

 เน่ืองจากการเปลี่ยนแปลงทางคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะข้ึนอยูกับ

ชวงเวลา ฤดูกาลและปรากฏการณที่เกิดข้ึนบนดวงอาทิตย เชน จํานวนจุดมืด และพายุสุริยะเปนตน 

นอกจากน้ียังข้ึนอยูกับสถานที่ เน่ืองมาจากการเหน่ียวนําของสนามแมเหล็กโลก โดยจากภูมิศาสตรของ

ประเทศไทยจะต้ังอยูครอบคลุมบรเิวณเสนศูนยสูตรและละติจูดตํ่า (เมื่อเทียบกับสภาพสนามแมเหลก็โลก) 

โดยครอบคลุม -15° ถึง 15° ละติจูดเหนือ ดังรูปที่ 3.4 ซึ่งเสนศูนยสูตรแมเหล็กโลกจะพาดผานบริเวณ

จังหวัดภูเก็ต โดยคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศบริเวณน้ีจะเกิดปรากฏการณที่สําคัญ 2 อยางคือ 

 

 
รูปท่ี 3.4 ลักษณะทางภูมิศาสตรของประเทศไทยตามลกัษณะสนามแมเหล็กโลก [19] 

 

 3.2.1 ปรากฏการณ EIA (Equatorial Ionization Anomaly) 

 ปรากฏการณ EIA (Equatorial Ionization Anomaly) หรือปรากฏการณ Appleton Anomaly 

[15] น้ันเปนปรากฏการณที่ลักษณะของการกระจายตัวของปริมาณอิเล็กตรอนมีความไมสม่ําเสมอใน
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บริเวณเสนศูนยสูตรแมเหล็ก โดยเปนผลมาจากการยกตัวของปริมาณอิเล็กตรอนในช้ัน F อันเน่ืองมาจาก

แรงสนามไฟฟากระทํากับสนามแมเหล็กโลก (E x B) ในเวลากลางวันดังรูปที่ 3.5 ซึ่งเมื่อพิจารณาทิศทาง

ของสนามแมเหล็กและสนามไฟฟาจะทําใหปริมาณอิเล็กตรอนน้ันไปสะสมบริเวณเหนือและใตเสนศูนย

สูตรแมเหล็กประมาณ 20° โดยปรากฏการณดังกลาวจะมีช่ือเรียกวาปรากฏการณนํ้าพุ (Fountain 

effect) ซึ่งจะสงผลใหแนวบรเิวณเสนศูนยสูตรแมเหลก็น้ันจะมปีรมิาณความหนาแนนอิเล็กตรอนนอยกวา

บริเวณใกลเคียง โดยในรูปที่ 3.6 จะแสดงตัวอยางแผนที่คาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ ที่ประมวลผลจาก

หองปฏิบั ติการ JPL (Jet Propulsion Laboratory) องคการบริหารการบินและอวกาศแหงชาติ  

(National Aeronautics and Space Administration - NASA) ประเทศสหรัฐอเมริกา  โดยอาศัย

เครือขายเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยูตามที่ตางๆ ทั่วโลก ซึ่งจะสังเกตวาคาปริมาณอิเลก็ตรอนสุทธิในบริเวณ

แนวเสนศูนยสูตรแมเหล็กจะมีคานอยกวาบริเวณเหนือและใตเสนศูนยสูตร แตอยางไรก็ตามจะพบคา

ปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิบริเวณเหนือและใตเสนศูนยสูตรแมเหล็กมีคาไมเทากัน ซึ่งความอสมมาตรของคา

ปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิจากปรากฏการณ EIA น้ันเปนผลมาจากอิทธิพลของลมในช้ันบรรยากาศ 

(Thermospheric Wind) ในระดับความสูง 300-400 กิโลเมตรจากพื้นดิน ซึ่ งจะเปนบริเวณที่ ช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรมีความหนาแนนอิเล็กตรอนมากที่สุด โดยจะข้ึนอยูกับชวงเวลา สถานที่ ฤดูกาล 

[21] 

 

 
 

รูปท่ี 3.5 สาเหตุการเกิดปรากฏการณ EIA (Equatorial Ionization Anomaly) ในเวลากลางวัน [15] 
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รูปท่ี 3.6 ตัวอยางแผนที่คาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในวันที่ 1 เดือนเมษายน ป ค.ศ. 2014 [20] 

  

 3.2.2 ปรากฏการณ EPB (Equatorial Plasma Bubble) 

 ปรากฏการณ EPB (Equatorial Plasma Bubble) เปนปรากฏการณความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่มีความหนาแนนอิเล็กตรอนนอยกวาปกติ โดยคนพบในป ค.ศ. 1938 [22] ซึ่ง

ในชวงแรกจะเรียกปรากฏการณดังกลาววา ESF (Equatorial Spread-F) เน่ืองจากอุปกรณที่ใชใน

การศึกษาคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรสวนใหญในสมัยน้ันคือเครื่องไอโอโนซอนด 

(Ionosonde) โดยหลักการทํางานของเครื่องไอโอโนซอนดน้ันจะทําสงคลื่นในยาน HF ไปยังช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร ซึ่งจะอาศัยการสะทอนกลับของสัญญาณในการตรวจวัดคุณลักษณะของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยจะพบวาเสน (Trace) ที่แสดงถึงช้ัน F ของภาพไอโอโนแกรม (Ionogram) 

น้ันมีลักษณะขยายตัวอยางผิดปกติ ซึ่งในภายหลังไดมีการคนพบวาปรากฏการณดังกลาวเกิดจากความไม

สม่ําเสมอของปริมาณความหนาแนนอิเล็กตรอนที่บรเิวณช้ันลางของช้ัน F โดยที่ปรากฏการณ EPB น้ันจะ

พบบอยในบริเวณเสนศูนยสูตรแมเหล็กโลกและละติจูดตํ่าในชวงเวลากลางคืน  สืบเน่ืองมาจากช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันจะมีการยกตัวข้ึนอยางรวดเร็วในชวงเวลาหลังพระอาทิตยตกดินซึ่งเปนผลมา

จากปรากฏการณ PRE (Pre-Reversal Enhancement) สงผลทําใหช้ันลางของช้ัน F เกิดความไมเสถียร

เกิดข้ึน ซึ่งปรากฏการณดังกลาวน้ันสามารถอธิบายไดดวยทฤษฎี Rayleigh-Taylor Instability [23] โดย

เมื่อในสภาวะที่เหมาะสมจะทําใหเกิดบริเวณความหนาแนนอิเล็กตรอนที่นอยกวาปกติ ซึ่งจะมีลักษณะ

เหมือนฟองอากาศวางตัวในแนวเหนือ-ใตบริเวณเสนศูนยสูตรแมเหล็กโลกดังรูปที่ 3.7 
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รูปท่ี 3.7 ลักษณะการเกิดปรากฏการณ EPB (Equatorial Plasma Bubble) [24-25] 

 

โดยที่การวางตัวของปรากฏการณ EPB น้ันจะอยูในแนวเสนสนามแมเหลก็ตามรูปที่ 3.7 ดานซายมือ ซึ่ง

ในรูป 3.7 ดานขวามือจะแสดงลักษณะการเริ่มกอตัวของปรากฏการณ EPB จนขยายกลายเปนลักษณะ

คลายฟองอากาศ ซึ่งจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในลักษณะดังกลาวน้ีจะกอใหเกิด

ความไมสม่ําเสมอของปริมาณความหนาแนนอิเล็กตรอน ทําใหเปนสาเหตุในเกิดปรากฏการณซินทิเลช่ัน

ในบริเวณน้ีดังรูปที่ 3.8 สําหรับในประเทศไทยน้ัน จากงานวิจัย [26-28] จะพบการเกิดปรากฏการณน้ี

บอยในชวงฤดู Equinox (ชวงเดือนมีนาคม-เมษายนและชวงเดือนกันยายน-ตุลาคม) 

 

 
รูปท่ี 3.8 แผนที่การเกิดปรากฏการณซลิทิเลช่ัน [9] 
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3.3 การศึกษาคุณลักษณะของชั้นบรรยากาศไอโอโนสเฟยรดวยขอมูลจากเครื่องรับ GPS 

 3.3.1 การคาํนวณคาปรมิาณอิเล็กตรอนสุทธ ิ(TEC: Total Electron Content) 

ในหัวขอที่ผานมาจะพบวาสัญญาณ GPS ที่สงมาจากดาวเทียมน้ันจะไดรับผลกระทบอัน

เน่ืองมาจากมาช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร แตอยางไรก็ตามสามารถใชเครื่องรับ GPS ในการศึกษา

คุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดเชนเดียวกัน โดยจากหัวขอที่ 3.1.1 จะพบวาการหนวง

เวลาของสัญญาณ GPS น้ันจะแปรผันตรงกับปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิหรือคา TEC (Total Electron 

Content) ซึ่งแสดงดังสมการที่ 3.9 

 

                                           eTEC N ds                                                  (3.9) 

 

โดยความหมายของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิน้ันคือจํานวนอิเล็กตรอนที่พบอยูในพื้นที่หนาตัด 1 ตาราง

เมตรในแนวระหวางดาวเทียมกับเครื่องรับสัญญาณ GPS ซึ่งโดยปกติจะนิยมแสดงอยูในหนวยของ TECU 

(1 TECU = 1016 electrons/m2) โดยแสดงในรูปที่ 3.9  

 

 
รูปท่ี 3.9 ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรและคาปริมาณอเิลก็ตรอนสทุธิ (TEC : Total Electron Content) 

 

นอกจากน้ีคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิยังเปนพารามิเตอรที่สําคัญในการศึกษาคุณลักษณะของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยในการคํานวณหาคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิน้ันสามารถทําไดหลายวิธี แต

ในปจจุบันวิธีการที่เปนที่นิยมที่สุดคือการคํานวณโดยใชเครื่องรับ GPS แบบชนิดสองความถ่ี [30] โดยที่
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คาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเสนสายตา (Line of Sight) ระหวางเครื่องรับ GPS กับดาวเทียมน้ันจะ

เรียกวา STEC (Slant TEC) ซึ่งสามารถคํานวณไดตามสมการที่ (3.10) และ (3.11) ดังน้ี 

 

                                       2 1( )PSTEC K P P                                               (3.10) 

 

                                         1 2( )LSTEC K L L                                               (3.11) 

 

โดยที่คา P1 P2 และ L1 L2 คือคาการวัดระยะทางเทียมและคาการวัดเฟสคลื่นพาห (เมตร) ที่วัดไดจาก

ความถ่ี L1=1,575.42 MHz และความถ่ี L2=1,227.60 MHz ของเครื่องรับ GPS ตามลําดับ ซึ่งคา K จะ

มีคาเทากับ 9.5196 (m-1TECU) สําหรับคา STEC ในหนวย TECU (1 TECU = 1016 electrons/m2) 

เน่ืองจากคา STEC ที่คํานวณจากการวัดระยะทางเทียม (STECP) น้ันจะมีระดับสัญญาณรบกวนที่สูงกวา

คา STEC ที่คํานวณมาจากการวัดเฟสคลื่นพาห (STECL) ซึ่งแสดงดังรูปที่ 3.10 

 

 
รูปท่ี 3.10 ตัวอยางคา STECP และ STECL ที่คํานวณจากดาวเทียม PRN10  

                              ในวันที่ 3 ตุลาคม ค.ศ. 2011 

 

แตอยางไรก็ตามการวัดคาการวัดเฟสคลื่นพาหน้ันจะมีผลของคาเฟสเริ่มตนซึ่งไมทราบคา (Initial phase 

ambiguity) ซึ่งมักจะทําใหคา STECL ที่คํานวณไดน้ันมีคาติดลบ ดังน้ันเพื่อเปนการกําจัดผลกระทบของ
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คาเฟสเริ่มตนและลดสัญญาณรบกวนในการวัดคา STEC  คา STECL จะถูกทําการปรับระดับไปที่ระดับ

ของคา STECP ดังสมการที่ (3.12) 

 

                          adj L P L arc
STEC STEC STEC STEC                                (3.12) 

 

โดยที่ P L arc
STEC STEC คือคาเฉลี่ยของผลตางของคา STECP และ STECL ในชวงที่เครื่องรับ GPS

น้ันสามารถรับสัญญาณดาวเทียมไดอยางตอเน่ือง (คาผลตางเฟสเริ่มตนน้ันมีคาคงที่) แตอยางไรก็ตาม

พบวาคา STEC ที่คํานวณจากการวัดระยะทางเทียม (STECP) น้ันจะมีคาไบอัสแฝงอยู โดยประกอบไป

ดวยคาไบอัสที่เกิดข้ึนจากดาวเทียมและเครื่องรับ GPS ซึ่งเปนผลมาจากคาผลตางของการหนวงเวลาใน

การเดินทางของสัญญาณของความถ่ี L1 และ L2 ผานสายอากาศของดาวเทียมและอุปกรณวงจร

อิเล็กทรอนิกสตางๆ (Electronic Hardware Delay) และรวมทั้งในสวนของเครื่องรับ GPS ซึ่งจะเรียกคา

ดังกลาววา Differential Code Bias (DCB) หรือ Inter-Frequency Bias (IFB) โดยคา STEC หลังจาก

ทําการปรับระดับแลวสามารถเขียนเปนสมการใหมไดดังน้ี 

 

                                    adj S RSTEC STEC B B                                        (3.13) 

 

โดยที่ SB และ RB คือคาไบอัสซึ่งเกิดจากดาวเทียมและเครื่องรับ GPS ตามลําดับ (TECU) โดยวิธีการ

คํานวณหาคาไบอัสน้ันสามารถทําไดหลายวิธี ซึ่งจะอธิบายรายละเอียดในหัวขอถัดไป 

 

 3.3.2 การประมาณคาไบอัสของเครื่องรับ GPS 

จากหัวขอที่ผานมาจะเห็นไดวาคา STEC ที่คํานวณจากเครื่องรับ GPS น้ันยังคงมีคาไบอัสของ

เครื่องรับและดาวเทียม GPS แฝงอยู โดยในรูปที่ 3.11 จะแสดงตัวอยางคา STEC ที่คํานวณจากเครื่องรับ 

GPS ที่ติดต้ังอยูที่กรมโยธาธิการและผังเมือง จังหวัดกรุงเทพ ประเทศไทย (13.7568° 100.5732°) ของ

วันที่ 3 ตุลาคม พ.ศ. 2553 โดยสีที่แตกตางกันน้ันแสดงถึงคา STEC ที่คํานวณจากดาวเทียมในแตละดวง 

(ทั้งหมด 32 ดวง) โดยจากรูปจะสังเกตไดวาแนวโนมของคา STEC ที่คํานวณไดจากดาวเทียมแตละดวง

น้ันจะมีระดับ (offset) ที่แตกตางกัน รวมไปถึงคา STEC ที่คํานวณจากดาวเทียมบางดวงน้ันมีคาติดลบ 

ซึ่งเปนผลมาจากคาไบอัสของเครื่องรับและดาวเทียม GPS ตามสมการที่ 3.13 ดังน้ันจึงจําเปนตองทําการ

ลบไบอัสดังกลาวออกจากคา STEC สําหรับคาไบอัสที่เกิดข้ึนเน่ืองจากดาวเทียม GPS น้ัน จะมีคาคอนขาง

คงที่  โดยสามารถดาวนโหลดไดจากเ ว็บไซตของหนวยงาน International GNSS Service (IGS) 

[ftp://igscb.jpl.nasa.gov/] และหน วยง าน  Center for Orbit Determination in Europe (CODE) 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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[ftp://ftp.unibe.ch/aiub/CODE/] ซึ่งเปนหนวยงานที่คอยติดตามการทํางานตางๆ ของดาวเทียม GPS 

รวมไปถึงคาไบอัสของดาวเทียม GPS 

 

 
รูปท่ี 3.11 ตัวอยางคา STEC ที่คํานวณจากเครื่องรับ GPS (เมื่อยังไมไดทําการชดเชยคาไบอสั) 

 

ซึ่งจะแสดงอยูในรูปของผลตางของคาการหนวงเวลาในการเดินทางของรหัสสัญญาณของความถ่ี L1 และ 

L2 ซึ่งจะเรียกวา Differential Code Bias (DCB) โดยในรูปที่ 3.12 จะแสดงตัวอยางคาเฉลี่ย DCB ของ

ดาวเทียม GPS ทั้ง 32 ดวง ในเดือนตุลาคม ค.ศ. 2010 

 

 
รูปท่ี 3.12 ตัวอยางคาเฉลี่ย DCB ของดาวเทียม GPS ทั้ง 32 ดวง ในเดือนตุลาคม ค.ศ. 2010 
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โดยเพื่อใหงายตอการทําความเขาใจ ยกตัวอยางเชน ดาวเทียมดวงที่ 1 ซึ่งมีคา DCB ประมาณ 2 นาโน

วินาที น้ันหมายความวา เมื่อทําการหาคาผลตางของการวัดระยะทางเทียมที่วัดจากความถ่ี L1 และ L2 ซึ่ง

ทําการเขารหสัแบบ P(Y) หรือ P1 - P2 น้ันจะมีคาไบอัสแฝงอยู 2 นาโนวินาทีในทางเวลา หรือมีคาประมาณ 

0.6 เมตรในเชิงระยะทาง (เมื่อนําไปคูณกับความเร็วแสงตามสมการที่ 2.1) เปนตน โดยคา STEC เมื่อทํา

การชดเชยคาไบอัสของดาวเทียมแลวจะแสดงดังรูปที่ 3.13 

 

 
 

รูปท่ี 3.13 ตัวอยางคา STEC ที่คํานวณจากเครื่องรับ GPS เมื่อทําการชดเชยคาไบอัสของดาวเทียม 

 

จะเห็นวาแนวโนมของคา STEC ของดาวเทียมแตละดวงน้ันเปนไปในทิศทางเดียวกัน โดยรูปแบบของคา 

STEC ที่คํานวณไดจากดาวเทียมแตละดวงน้ันจะข้ึนอยูกับปริมาณอิเล็กตรอนในช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยร ณ ขณะน้ันๆ และรวมทั้งรูปแบบการโคจรของดาวเทียมที่สงสัญญาณผานช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยร โดยแนวโนมคาของ STEC จะมีคาเพิ่มข้ึนในเวลากลางวัน (0:00-11:00 ตามเวลาสากล (UTC) หรอื 

7:00-18:00 ตามเวลาในประเทศไทย (UTC+7)) และลดตํ่าลงในเวลากลางคืน โดยจะสังเกตวาในชวงเวลา

หลังพระอาทิตยตกดินต้ังแตเวลา 11:00-16:00 ตามเวลาสากล จะพบวาคา STEC มีความแปรปรวนซึ่ง

เปนผลมาจากความหนาแนนอิเล็กตรอนที่ไมสม่ําเสมอกันของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่เกิดจาก

ปรากฏการณ EPB ซึ่งมักจะเกิดในชวงเวลาหลังพระอาทิตยตกดิน จะเห็นไดวาเราสามารถศึกษา

คุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดจากคา STEC ที่คํานวณจากเครื่องรับ GPS แตอยางไรก็
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ตาม จะพบวาคา STEC ที่คํานวณไดน้ันยังคงมีคาติดลบอยูในชวงเวลา 20:00-23:00 UTC ซึ่งเปนผลมา

จากคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ที่ยังไมไดทําการชดเชย สําหรับคาไบอัสของเครื่องรับ GPS น้ันจะข้ึนอยู

กับหลายปจจัย เชน ชนิดของสายอากาศของเครื่องรับ GPS ความยาวของสาย coaxial ที่ตออยูกับ

สายอากาศ ผูผลิตเครื่องรับ GPS รวมทั้งอุณหภูมิ เปนตน [30] โดยวิธีในการประมาณคาไบอัสของ

เครื่องรับ GPS น้ันสามารถทําไดหลายวิธี [30-33] โดยสามารถสรุปไดดังแผนภาพดังน้ี 

 

 
รูปท่ี 3.14 สรุปวิธีการที่ใชในการประมาณคาไบอสัของเครือ่งรบั GPS 

 

โดยวิธีการประมาณคาไบอัสของเครื่องรับ GPS น้ันจะสามารถแบงออกเปน 2 แนวทางคือ 

 

3.3.2.1 การประมาณคาไบอัสของเครื่องรับ GPS จํานวนมาก 

 ในการศึกษาคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ัน จะนิยมแสดงอยูในรูปแบบของแผน

ที่คาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิแบบสองมิติ (2-D TEC Map) โดยจะใชขอมูลจากเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยู

ตามที่ตางๆ จํานวนมาก โดยในการที่จะกําหนดคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิลงบนแผนที่น้ันจําเปนที่จะตอง

ทําการแปลงคา STEC ไปเปนคา VTEC (Vertical TEC) ซึ่งก็คือการแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิใน

แนวเสนสายตาไปเปนคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวต้ัง โดยจะอาศัยสมมติฐานวาช้ันบรรยากาศไอโอ-

โนสเฟยรน้ันจะมีลักษณะเปนแผนบางๆ ที่มีความหนาแนนของอิเล็กตรอนสม่ําเสมอปกคลุมโลกอยู โดย

การแปลงคา STEC ไปเปนคา VTEC จะสามารถทําไดดังสมการที่ 3.14 
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                                        cosVTEC STEC                                        (3.14) 

 

โดยที่คา cos  จะมีความสัมพันธตามสมการที่ 3.15 

 

                                       
2

cos 1 cosθE

E

R
R h


 

   
                                  (3.15) 

 

โดยที่ ER คือรัศมีของโลกซึ่งมีคาเทากับ 6,378.137 กิโลเมตร [35] h คือคาความสูงของช้ันบรรยากาศไอ-

โอโนสเฟยรเมื่อวัดจากพื้นโลกและθ คือคามุมเงยของดาวเทียม (องศา) 

 

 
รูปท่ี 3.15 แผนภาพแสดงการแปลงคา STEC ไปเปนคา VTEC 

 

ในรูปที่ 3.15 จะแสดงความสัมพันธของคา STEC และ VTEC โดยจะเรียกจุดที่สัญญาณเดินทางผานช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรวาจุด IPP (Ionospheric Pierce Point) ซึ่งจะใชเปนตัวกําหนดพิกัดคา VTEC 

บนแผนที่ อยางไรก็ตามในกรณีที่จํานวนเครื่องรับ GPS น้ันมีจํานวนนอย สงผลใหจํานวนจุด IPP น้ัน

อาจจะไมครอบคลุมทุกบริเวณจึงจําเปนตองใชแบบจําลองมาชวยในการ interpolate พิกัดอื่นๆ ที่จุด 

IPP น้ันไมครอบคลุม ดังน้ันในการประมาณคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ที่มีจํานวนมากเหลาน้ี จะนิยมใช

Ionosphere 
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แบบจําลองมาชวยในการคํานวณหาคาไบอัส (Basis Function Based) ยกตัวอยางเชนในงานวิจัย [33] 

โดยสามารถเขียนสมการของระบบในรูปของฟงกชันเบสิสไดดังน้ี 

 

                         ( , ) ( , )i i r s
i

STEC M h E C B lat lon B B                              (3.16) 

 

โดยที่ STEC คือคา Slant TEC ที่คํานวณจากขอมูลเครื่องรับ GPS M(h,E) คือฟงกช่ันที่ใชในการแปลงคา 

TEC ในแนวต้ังใหเปนคา TEC ในแนวเสนสายตาหรือแปลงจาก VTEC ไปเปน STEC โดยที่คาของฟงกช่ัน

จะข้ึนอยูกับ h คือคาความสูงของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่กําหนดซึ่งโดยปกติสวนใหญจะนิยมใชที่ 

350 กิโลเมตรจากพื้นดิน และ E คือคามุมเงยของดาวเทียมที่ทําการวัดคา STEC ซึ่งคา VTEC ที่ใชในการ

แปลงน้ันจะมาจากแบบจําลองโดยที่ Bi(lat,lon) คือเบสิสฟงกช่ันซึ่งจะข้ึนอยูกับแบบจําลองที่ใชงาน เชน 

แบบจําลอง spherical harmonics แบบจําลอง bicubic splines เปนตน ซึ่งจะมีคาข้ึนอยูกับตําแหนง

ละติจูดและลองติจูดของ IPP โดยคา Ci คือคาสัมประสิทธ์ิของเบสิสฟงกช่ันโดยจะข้ึนอยูกับลําดับ (order 

i) ที่ใชงาน และ Br กับ Bs คือไบอัสของเครื่องรับและดาวเทียม GPS ตามลําดับ โดยที่คาสัมประสิทธ์ิ

ของเบสิสฟงกช่ันและไบอัสของเครื่องรับ GPS ทั้งหมดจะถูกประมาณคาดวยตัวกรองคาลมาน (Kalman 

Filter) 

อีกวิธีการหน่ึงในการประมาณคาไบอัสคือการแบงคา VTEC ออกเปนตาราง (Grid Based) 

ยกตัวอยางเชนในงานวิจัย [31-32] โดยจะอาศัยสมมติฐานวาคา VTEC ที่จุด IPP ที่อยูในตารางเดียวกัน

จะมีคาที่เทากัน และคาไบอัสตางๆ จะมีคาคงที่ในแตละวัน เพื่อเปนการลดคาตัวแปรที่ไมทราบคาของ

สมการในระบบ โดยวิธีการดังกลาวน้ีจะนิยมใชงานในกรณีที่มีเครื่องรับ GPS ติดต้ังอยูอยางหนาแนน เชน 

ประเทศญี่ปุน ซึ่งมีเครื่องรับ GPS ติดต้ังอยูประมาณ 1,200 เครื่องทั่วประเทศ โดยจะใชวิธีการกําลังสอง

นอยสุด (Least square) ในการประมาณคา VTEC และคาไบอัสที่ไมทราบคา 

 

 3.2.2.2 การประมาณคาไบอัสของเครื่องรับ GPS แบบเด่ียว 

 ในการประมาณหาคาไบอัสของเครื่องรับ GPS แบบเด่ียว น้ันจะนิยมใชกันอยู 2 วิธี ไดแก วิธี 

Zero-TEC [30] และวิธีคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานตํ่าสุด (Minimum Standard Deviation) โดยวิธี 

Zero-TEC น้ันจะใชสมมติฐานที่วา คาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่ลดตํ่าที่สุดในชวงเวลากลางคืนจะมคีาเปน

ศูนย ดังน้ันคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่ตํ่าที่สุดที่คํานวณไดจากเครื่องรับ GPS น้ันก็คือคาไบอัสของ

เครื่องรับ GPS น่ันเอง โดยหลักการประมาณคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ดวยวิธี Zero-TEC น้ันจะแสดง

ดังรูปที่ 3.16 
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รูปท่ี 3.16 การประมาณคาไบอสัของเครื่องรับ GPS ดวยวิธี Zero-TEC 

 

โดยวิธี Zero-TEC น้ันจะนิยมใชกับเครื่องรับ GPS บางรุนที่สามารถประมวลผลหาคา TEC ไดโดย

อัตโนมัติ [35] ซึ่งวิธีการน้ีมีขอดีตรงที่สะดวกและรวดเร็ว แตถึงอยางไรตามที่บริเวณเสนศูนยสูตรแมเหลก็

โลกน้ันจะมีความหนาแนนอิเล็กตรอนคอนขางสงู ซึ่งคาปริมาณอิเล็กตรอนสทุธิที่ตํ่าที่สดุในบริเวณน้ีน้ันจะ

มีคาไมเทากับคาศูนย รวมไปถึงคาสัญญาณรบกวนที่เกิดจากเครื่องรบั GPS เองน้ัน อาจจะกอใหเกิดความ

ผิดพลาดในการประมาณคาไบอัสได 

 สําหรับวิธีคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานตํ่าสุด (Minimum Standard Deviation) หรือมีช่ือเรียก

อีกอยางหน่ึงวาวิธี Minimum Scalloping [30] น้ัน จะใชสมมติฐานวาช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ัน

จะมีลักษณะเปนแผนบางๆ ที่มีความหนาแนนของอิเล็กตรอนสม่ําเสมอปกคลุมโลกอยู ดังน้ันคา VTEC ที่

วัดไดจากดาวเทียมแตละดวง ณ เวลาเดียวกันจะมีคาใกลเคียงกัน โดยเมื่อทําการลบคาไบอัสของ

ดาวเทียมออกจากสมการที่ 3.13 จะได  

 

                                   adj RSTEC STEC B                                           (3.17) 

 

โดยที่คาไบอัสจะเหลือแตของเครื่องรับ GPS เทาน้ัน ซึ่งถาเราสมมติใหคาไบอัสของเครื่องรับ GPS น้ันมี

คาคงที่ตลอดทั้งวันไมมีการเปลี่ยนแปลง หลังจากน้ันทําการทดลองแทนคาไบอัสของเครื่องรับ GPS แลว

ทําการแปลงเปนคา VTEC ตามสมการที่ 3.14 จะไดวา 

 
'cos ( )cosadj R RSTEC VTEC B B                                (3.18) 

 

โดยที่ '
RB คือคาไบอัสของเครื่องรบั GPS ที่ทําการทดลองแทนคา ซึ่งคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ที่ทําใหผล

รวมของสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของคา VTEC น้ันมีคาตํ่าที่สุด จะเปนคาไบอัสของเครื่องรับ GPS อยาง

แทจริง โดยในรูปที่ 3.17 จะแสดงตัวอยางการทดลองแทนคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ซึ่งอยูในรูปแบบ

ของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในหนวย TECU โดยคาผลรวมของสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของคา VTEC 
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จะมีลักษณะเปนฟงกช่ันพาราโบลาโดยมีจุดตํ่าสุดที่คาไบอัสของเครื่องรับมีคาประมาณ -4.4 TECU ซึ่งคา

น้ีจะเปนคาประมาณของคาไบอัสของเครื่องรับ GPS น่ันเอง โดยในรูปที่ 3.18 แสดงคา STEC และ VTEC 

ที่ไดทําการกําจัดคาไบอัสออกทั้งหมดแลวจะเห็นไดวาคา STEC น้ันจะไมมีคาติดลบอยูเหมือนอยางในรูป

ที่ 3.11 โดยเมื่อทําการแปลงเปนคา VTEC จะพบวาแนวโนมของคา VTEC ที่วัดจากดาวเทียมแตละดวงมี

แนวโนมที่คลายกัน 

 

 
รูปท่ี 3.17 ตัวอยางการทดลองแทนคาไบอสัของเครื่องรบั GPS 

 

 
รูปท่ี 3.18 คา STEC (ซาย) และ VTEC (ขวา) ที่ทําการกําจดัคาไบอัสออกหมดแลว 
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3.4 การศึกษาคุณลักษณะของชั้นบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในประเทศไทย 

 สําหรับการศึกษาคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในประเทศไทยน้ันไดมีการเริ่มข้ึน

ในชวงป ค.ศ. 2003 อันเน่ืองมาจากโครงการ SEALION (South-East Asia Low-latitude Ionospheric 

Network) [36] ซึ่ ง ริ เ ริ่ ม โ ด ย ห น ว ย ง า น  NICT (National Institute of Information and 

Communications Technology) ของประเทศญี่ปุน โดยไดมีการติดต้ังอุปกรณที่ใชในการตรวจวัด

คุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรอาทิเชน เครื่องไอโอโนซอนด (Ionosonde) เครื่องรับ GPS 

ชนิดสองความถ่ี เครื่องมือตรวจวัดสนามแมเหล็กโลก (Magnetometer) และเครื่อง All-sky imager ใน

ประเทศที่ต้ังอยูภูมิภาคเอเชียตะวันออกเฉียงใตประกอบไปดวยประเทศไทย อินโดนีเซีย ฟลิปปนส และ

จีน สําหรับในประเทศไทยน้ัน โดยความรวมมือระหวางสถาบันเทคโนโลยีพระจอมเกลาเจาคุณทหาร

ลาดกระบังและมหาวิทยาลัยเชียงใหม ไดมีการติดต้ังอุปกรณดังกลาวในจังหวัดเชียงใหม กรุงเทพ ชุมพร 

และภูเก็ต ซึ่งรายละเอียดแตละสถานที่จะแสดงอยูในรูปที่ 3.19 

 

 
รูปท่ี 3.19 สถานีตรวจวัดคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรโครงการ SEALION 

(ที่มา: http://seg-web.nict.go.jp/sealion/) 

 

จากการวิเคราะหขอมูลที่ไดจากอุปกรณตางๆ ทําใหเขาใจถึงคุณลักษณะของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร

ของประเทศไทยและผลกระทบที่มีตอระบบ GPS เชน ปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแตละวัน ความนาจะ

เปนของการเกิดปรากฏการณ EPB เปนตน ซึ่งขอมูลดังกลาวจะมีสวนชวยในการออกแบบระบบลดความ

เสี่ยงสําหรับการใชงานระบบ GBAS ในชวงเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรสําหรับ

ประเทศไทย 
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http://seg-web.nict.go.jp/sealion/)


บทท่ี 4 

ระบบ GBAS (Ground-Based Augmentation System) 

 

จากในบทที่ 2 จะพบวาประสิทธิภาพในการระบุตําแหนงของการใชงานเครื่องรับ GPS เพียง

อยางเดียวน้ัน ไมเพียงพอตอการใชงานในการระบุตําแหนงของอากาศยาน ซึ่งจําเปนตองคํานึงถึงความ

นาเช่ือถือและความปลอดภัยเปนหลัก จึงจําเปนตองมีระบบชวยสนับสนุน (Augmentation System) 

เพื่อชวยในการลดความผิดพลาดและเพิ่มความนาเช่ือถือของการระบุตําแหนง สําหรับในหัวขอน้ีจะสนใจ

เฉพาะระบบ GBAS (Ground-Based Augmentation System) ซึ่งเปนระบบชวยสนับสนุนการระบุ

ตําแหนงของอากาศยานที่ใชงานในบริเวณใกลกับสนามบิน โดยมีจุดมุงหมายเพื่อชวยสนับสนุนอากาศ

ยานในการระบุตําแหนงทั้งขณะข้ึนและลงจอด โดยเน้ือหาในบทน้ีจะกลาวถึงสวนประกอบและหลักการ

ทํางานพื้นฐานของระบบ GBAS วิธีการคํานวณคาขอบเขตการปองกัน (Protection Levels) ที่ใชในการ

ตรวจสอบความนาเช่ือถือของการระบุตําแหนงของอากาศยานที่คํานวณจากเครื่องรับ GPS นอกจากน้ียัง

อธิบายถึงความเสี่ยงและขอจํากัดในการใชงานระบบ GBAS ในกรณีที่เกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศ

ไอโอโนสเฟยรซึ่งจะมีช่ือเรยีกวา ปรากฏการณดีเลยเกรเดียนต (Ionospheric Delay Gradient) และวิธีที่

ใชในการตรวจวัดปรากฏการณดังกลาวที่ใชงานในปจจุบัน 

 

4.1 สวนประกอบและหลักการทํางานของระบบ 

 สําหรับการทํางานของระบบ GBAS น้ันจะมีหลักการทาํงานดังรปูที่ 4.1 โดยที่บริเวณสนามบินจะ

ทําการติดต้ังเครื่องรับสัญญาณ GPS เพื่อใชเปนสถานีอางอิง 3-4 จุด ในการคํานวณหาคาความผิดพลาด

ของการวัดคาระยะทางเทียมเมื่อเปรียบเทียบกับระยะจริง  (ระยะทางจากเครื่องรับถึงดาวเทียม) ซึ่ง

เกิดข้ึนเน่ืองมาจากการหนวงเวลาของสัญญาณดาวเทียมที่เดินทางผานช้ันบรรยากาศของโลก (ช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรและโทรโพสเฟยร) โดยอาศัยหลักการเดียวกับเทคนิค DGPS จากน้ันระบบจะทาํ

การสงคาแกไขความผิดพลาดน้ีใหกับอากาศยานที่อยูบริเวณใกลเคียงผานทางอุปกรณ VDB (VHF Data 

Broadcast) ซึ่งจะใชสัญญาณความถ่ียาน VHF ชวงความถ่ีต้ังแต 108.0-117.975 MHz เพื่อใหเครื่องรับ

บนอากาศยานน้ันทําการปรับแกคาการวัดระยะทางเทียมที่วัดไดใหมีความถูกตองกอนที่จะใชในการ
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คํานวณหาตําแหนงของอากาศยานตอไป [37] โดยในการคํานวณคาแกไขความผิดพลาดของระบบ GBAS 

น้ันจะมีข้ันตอนดังน้ี โดยจะเริ่มจากทําการลดสัญญาณรบกวนของการวัดระยะทางเทียมโดยใชการวัดเฟส

คลื่นพาห (Carrier Smoothed Pseudorange) เน่ืองจากการวัดระยะทางเทียมน้ันจะมีสัญญาณรบกวน

อันเน่ืองมาจากปรากฏการณ Multipath โดยกอนที่จะทําการคํานวณคาแกไขความผิดพลาดน้ันจําเปนที่

จะตองทําการลดสัญญาณรบกวนกอน ซึ่งจะอาศัยการวัดเฟสคลื่นพาหมาชวยเน่ืองจากไดรับผลกระทบ

จากปรากฏการณ Multipath นอยกวาการวัดระยะทางเทียม โดยสามารถคํานวณไดดังสมการที่ 4.1 ซึ่ง

จะใชหลักการของตัวกรอง Hutch [38] 

 

 
รูปท่ี 4.1 การทํางานของระบบ GBAS (Ground-Based Augmentation System) 
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โดยที่  ( )
k
m n  คือคาการวัดระยะทางเทียมเมื่อทําการลดสัญญาณรบกวนออกแลว (เมตร) ( )k

m n  คือคา

การวัดระยะทางเทียม (เมตร) ( )m k  คือคาการวัดเฟสคลื่นพาห (เมตร) สําหรับสัญลักษณ m และ k น้ัน

หมายถึงคาที่วัดจากเครื่องรับ GPS (m) ดาวเทียมดวงที่ (k) จะสังเกตวาสมการที่ 4.1 จะอยูในรูปแบบ

Pseudorange 
True Range 
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สมการเรียกซ้ํา (Recursive Equation) โดยจะใชคาการวัดระยะทางเทียมเมื่อทําการลดสัญญาณรบกวน

ออกแลวเมื่อเวลากอนหนาน้ี (n-1) มาชวยในการคํานวณคาในปจจุบัน (n) ซึ่งคา คือคงที่ชวงเวลาที่ใชใน

ตัวกรอง Hutch (filter time constant) ซึ่งจะกําหนดใหมีคาเทากับ 1 วินาที และT คือคาบเวลาที่ทํา

การวัดคาระยะทางเทียมซึ่งจะทําการวัดทุกๆ 0.5 วินาที (epoch time) หลังจากน้ันเราสามารถ

คํานวณหาคาแกไขความผิดพลาดไดดังน้ี 

 

 
,

k k k k
m sc m mR c T                                                 (4.3) 
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โดยในสมการที่ 4.3 น้ันจะเปนการคํานวณหาคาแกไขความผิดพลาดโดยทําการเปรียบเทียบคาการวัด

ระยะทางเทียมเมื่อทําการลดสัญญาณรบกวนออกแลวกับคาระยะทางจริง ( k
mR ) แตอยางไรก็ตามจาก

สมการที่ 2.3 ในบทที่ 2 น้ันจะพบวาคาการวัดระยะทางเทียมน้ันยังคงมีผลของคาความคลาดเคลื่อนของ

สัญญาณนาฬิกาดาวเทียมและเครื่องรับแฝงอยู โดยในสมการที่ 4.3 และ 4.4 จะเปนการกําจัดผลของ

ความคลาดเคลื่อนดังกลาวออกจากคาแกไขความผิดพลาด ซึ่ง cS คือเซตของดาวเทียมที่สามารถรับ

สัญญาณไดเหมือนกันทุกๆ สถานีอางอิง และ cN คือจํานวนของดาวเทียม โดยสมการที่ 4.5 จะเปนการหา

คาเฉลี่ยคาแกไขความผิดพลาด ซึ่ง nS คือเซตของสถานีอางอิงที่มีการรับสัญญาณจากดาวเทียมดวงน้ันๆ

และ ( )M k คือจํานวนเครื่องรับ GPS ที่ใชในสถานีอางอิง โดยที่ 
k
corr จะเปนคาแกไขความผิดพลาด (ซึ่ง

มาจากคาเฉลี่ยสําหรับแตละดาวเทียม) ที่จะสงไปใหกับเครื่องรับ GPS บนอากาศยานเพื่อทําการปรับแก

คาการวัดระยะทางเทียมตอไป 

 

4.2 การคํานวณคาขอบเขตการปองกัน (Protection Levels)       

ในการปรับปรุงความแมนยําของการระบุตําแหนงดวยคาแกไขความผิดพลาดเพียงอยางเดียวน้ัน 

อาจไมเพียงพอตอการนํารองอากาศยานขณะแลนลงจอดซึ่งจําเปนตองคํานึงถึงความนาเช่ือถือและความ

ปลอดภัยของระบบเปนอยางสูง ระบบจึงจําเปนตองมีการตรวจสอบความนาเช่ือถือของการระบุตําแหนง

และแจงเตือนตอนักบินในกรณีที่ระบบระบุตําแหนงทํางานผิดพลาด โดยในรูปที่ 4.2 จะแสดงหลักการ
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ตรวจสอบความนาเช่ือถือของการระบุตําแหนง ซึ่งจะใชหลักการของขอบเขตการปองกันของการระบุ

ตําแหนง (Protection Levels) และขอบเขตการแจงเตือน (Alert Limit) โดยขอบเขตการปองกันของ

การระบุตําแหนงน้ันจะเปนตัวบอกถึงความแมนยําในการระบุตําแหนงของอุปกรณ ซึ่งก็คือเครื่องรับ GPS 

ที่ติดต้ังอยูบนอากาศยานน้ันมีความสามารถในการระบุตําแหนงอยูภายในขอบเขตที่กําหนด โดยจะแบง

ออกเปนขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงในแนวด่ิง (VPL : Vertical Protection Level) และ

ขอบเขตการปองกันการระบุตําแหนงในแนวราบ (LPL : Lateral Protection Level) โดยทั้ง VPL และ 

LPL น้ันจําเปนที่จะตองมีคาไมเกินขอบเขตการแจงเตือนในแนวด่ิง (VAL : Vertical Alert Limit) และ

ขอบเขตการแจงเตือนในแนวราบ (LAL : Lateral Alert Limit) ดวยเชนเดียวกัน ซึ่งเครื่องรับ GPS ที่

ติดต้ังอยูบนอากาศยานน้ันจะทําการคํานวณหาคา VPL และ LPL จากน้ันจะทําการตรวจสอบวามีคาเกิน

กวา VAL และ LAL ตามที่มาตรฐานกําหนดหรือไม ซึ่งในกรณีถามีคาเกินกวาขอบเขตการแจงเตือนอยาง

ใดอยางหน่ึง ระบบจะตองทําการแจงเตือนตอนักบินภายในเวลาที่กําหนด วาระบบระบุตําแหนงใน

ขณะน้ันไมมีความนาเช่ือถือเพื่อใหนักบินเปลี่ยนไปใชระบบระบุตําแหนงอื่นแทน 

 

 
รูปท่ี 4.2 การตรวจสอบความนาเช่ือถือของการระบุตําแหนงของอากาศยาน 

 

ในการนํารองของอากาศยานดวยระบบ GBAS น้ันระบบจะตองทําการคํานวณหาคาขอบเขตการ

ปองกันของการระบุตําแหนง (Protection Level) ตลอดเวลา โดยที่ความผิดพลาดในการคํานวณหาคา

ขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงจะตองมีความนาจะเปนอยูในชวง 10-7 ถึง 10-10 (ข้ึนอยูกับ

ระดับทําการบิน) [39] ซึ่งในการคํานวณหาคาขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงจะมีหลักการดังน้ี 
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โดยกําหนดใหแบบจําลองของคาระยะทางเทียมที่วัดไดจากเครื่องรบั GPS ของอากาศยานเปนดังสมการที่ 

4.6 ดังน้ี 

 
2 2 2( ) ( ) ( )k k k k k k kx x y y z z b I T                            (4.6) 

 

โดยที่ k คือคาระยะทางเทียมวัดไดจากดาวเทียม GPS (k = 1, 2, 3, …, N)  (เมตร) (xk, yk, zk) คือ

ตําแหนงพิกัดของดาวเทียมซึ่งสามารถคํานวณไดจากขอมูล Ephemeris (เมตร), (x, y, z) คือตําแหนง

พิกัดของเครื่องรับ GPS ที่ตองการหาคา โดยจะอางอิงอยูในรูปแบบ ECEF (Earth-Centered, Earth-

Fixed) และ b คือคาไบอัสที่เกิดจากสัญญาณนาฬิกาที่เกิดจากเครื่องรับ GPS (เมตร) kI และ kT คือคา

ระยะทางที่เกิดจากการหนวงเวลาของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรและโทรโพสเฟยรตามลาํดับและ k คือ

คาความผิดพลาดที่เกิดข้ึนจากเครื่องรับ (เมตร) โดยหลังจากที่เครื่องรับ GPS บนอากาศยานไดทําการ

ปรับแกคาแกไขความผิดพลาดที่ไดรับจากสถานี GBAS ภาคพื้นดินแลวน้ัน ซึ่งแบบจําลองของคาการวัด

ระยะทางเทียมที่ไดทําการปรับแกแลวจะแสดงดังสมการที่ 4.7 

 
2 2 2( ) ( ) ( )k k k k k

c x x y y z z b                            (4.7) 

 

โดยที่ k
c คือคาการวัดระยะทางเทียมที่ไดทําการปรับแกแลว ถึงแมวาคาแกไขความผิดพลาดที่ไดรับจาก

สถานี GBAS ภาคพื้นดินจะสามารถชวยลดคาความผิดพลาดสวนใหญลงไปได (สวนที่เกิดจากการหนวง

เวลาของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรและโทรโพสเฟยร ) อยางไรก็ตามยังคงมีคาความผิดพลาดที่

หลงเหลืออยู (Residual Errors) ซึ่งคา k คือคาความผิดพลาดของที่ยังหลงเหลืออยู โดยในสมการที่ 4.8 

จะเปนแบบจําลองคาความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูในรูปแบบของคาความแปรปรวน โดยจะเกิดจาก

สาเหตุ 4 ประการ ไดแก เครื่องรับ GPS บนอากาศยาน ช้ันบรรยากาศโทรโพสเฟยร ช้ันบรรยากาศไอโอ

โนสเฟยร และตัวเครื่องรับ GPS ที่สถานีอางอิง ซึ่งจะกําหนดใหคาความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูน้ีมี

ลักษณะการกระจายตัวแบบเกาสที่มีคาเฉลี่ยเปนศูนยและไมมีความสัมพันธของดาวเทียมในแตละดวง 

(Uncorrelated)  

 
2 2 2 2 2

, air, tropo, iono, gnd,PR k k k k k                                         (4.8) 
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โดยที่คา 2
air,k คือคาความแปรปรวนอันเน่ืองมาจากเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยูบนอากาศยาน ซึ่งเปนผลมา

จากสัญญาณรบกวนที่เกิดจากเครื่องรบัและผลกระทบจากปรากฏการณ Multipath ซึ่งสามารถหาไดจาก 

 
/

, 0 1
k c

noise k a a e                                                   (4.9) 
/10

, 0.13 0.53 k
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และ 
2 2 2

, , ,air k noise k multipath k                                           (4.11) 

 

โดยที่ 2
,noise k และ 2

,multipath k คือความแปรปรวนที่เกิดจากสัญญาณรบกวนที่เกิดจากเครื่องรับและ

ผลกระทบจากปรากฏการณ Multipath ตามลําดับ และ k คือคามุมเงยของดาวเทียม โดยคาสัมประสทิธ์ิ 

a0 a1 และ c  น้ันจะข้ึนอยูกับประเภทของเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยูบนอากาศยาน (AAD : Airborne 

Accuracy Designator) ดังตารางที่ 4.1 ดังน้ี [40] 

 

ตารางท่ี 4.1 คาสัมประสิทธ์ิแบบจําลองสญัญาณรบกวนของเครื่องรบั GPS ที่ติดต้ังอยูบนอากาศยาน  

Airborne Accuracy 

Designator (AAD) 
a0 (m) a1 (m) 

θc 

(degree) 

A 0.15 0.43 6.9 

B 0.11 0.13 4.0 

 

ในรูปที่ 4.3 จะแสดงคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูอันเน่ืองมาจาก

เครื่องรับ GPS บนอากาศยานเมื่อเทียบกับมุมเงย โดยที่มุมเงยมีคาตํ่าๆ จะพบวาคาสวนเบี่ยงเบน

มาตรฐานน้ันมีคาสูง โดยที่เครื่องรับประเภท AAD-A จะมีคาสูงกวาเครื่องรับประเภท AAD-B 
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Elevation (degree) 

 

รูปท่ี 4.3 แบบจําลองคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของความผดิพลาดที่ยังหลงเหลืออยูอันเน่ืองมาจาก 

                เครื่องรับ GPS บนอากาศยานเมื่อเปรียบเทียบกับมุมเงยของดาวเทียมที่ทําการรบัสญัญาณ 

 

 สําหรับคา 2
tropo,k คือคาความแปรปรวนของความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูอันเน่ืองมาจากช้ัน

บรรยากาศโทรโพสเฟยร ซึ่งเกิดจากความแตกตางระหวางความสูงของสถานีภาคพื้นดินและเครื่องรับ 

GPS บนอากาศยาน โดยจะสามารถหาไดจากแบบจําลองดังน้ี 
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โดย N คือคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของความไมแนนอนของดัชนีหักเหของช้ันบรรยากาศโทรโพสเฟยร 

0h คือคาความสูงของช้ันบรรยากาศโทรโพสเฟยร (เมตร) h

 

คือคาความสูงระหวางอากาศยานกับสถานี 

GBAS ภาคพื้นดิน (เมตร) และ k คือคามุมเงยของดาวเทียม โดยที่คา N และ 0h จะทําการสงไปใหอากาศ

ยานโดยสถานี GBASภาคพื้นดินซึ่งจะอยูใน GBAS Message Type-2 [39] 

 สําหรับคา 2
iono,k คือคาความแปรปรวนของความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูอันเน่ืองมาจากช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร ซึ่งจะเกิดจากความหนาแนนอิเล็กตรอนที่ไมสม่ําเสมอกันในบริเวณสนามบิน 

สงผลทําใหคาดีเลยที่คํานวณไดจากสถานี GBAS ภาคพื้นดินกับเครื่องรับ GPS บนอากาศยานน้ันมีคาไม

เทากัน ซึ่งสามารถหาไดจากสมการดังน้ี 
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, ( 2 )iono k pp vig air airF X v                                       (4.13) 

 

โดย ppF คือคาแฟคเตอรในการแปลงความไมแนนอนของคาดีเลยที่เกิดจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร

ในแนวต้ังใหเปนแนวเสนสายตา (line of sight) ซึ่งสามารถคํานวณไดจาก 
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                                      (4.14) 

 

โดย eR คือรัศมีของโลกซึ่งมีคาเทากับ 6,378.137 กิโลเมตร h  คือคาความสูงของช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยรเมื่อวัดจากพื้นโลกซึ่งจะกําหนดใหมีคาเทากับ 350 กิโลเมตร และ k คือคามุมเงยของดาวเทียม 

สําหรับคา vig คือคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของผลตางระหวางคาดีเลยในแนวต้ังจากช้ันบรรยากาศไอโอ-

โนสเฟยรที่คํานวณไดจากสถานี GBAS ภาคพื้นดินกับเครื่องรับ GPS บนอากาศยาน (VIG : Vertical 

Ionospheric Delay Gradient) (เมตร/กิโลเมตร) โดยจะสงไปใน GBAS Message Type-2 ดวยเชนกัน

airX คือระยะหางระหวางอากาศยานกับสถานี GBAS ภาคพื้นดิน (กิโลเมตร) airv คือความเร็วของอากาศ

ยาน (กิโลเมตร/วินาท)ี  คือคาชวงเวลาที่ใชในตัวกรอง Hutch สําหรับลดสัญญาณรบกวนของคาการวัด

ระยะทางเทียมของสถานี GBAS ภาคพื้นดินซึ่งโดยปกติจะมีคาเทากับ 100 วินาที 

สําหรับคา 2
gnd,k คือคาความแปรปรวนของความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูอันเน่ืองมาจาก

เครื่องรับ GPS ของสถานี GBAS ภาคพื้นดิน ซึ่งสามารถหาไดจากแบบจําลองตามสมการที่ 4.15 ดังน้ี 
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โดย nM คือจํานวนเครื่องรับที่สถานี GBAS ภาคพื้นดินซึ่งสามารถมีคาไดต้ังแต 1-4 เครื่องรับ โดยคา

สัมประสิทธ์ิ a0 a1 a2 และ 0 น้ันจะข้ึนอยูกับประเภทของเครื่องรับที่ติดต้ังอยูที่สถานี GBAS ภาคพื้นดิน

ตามตารางที่ 4.2 ดังน้ี 
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ตารางท่ี 4.2 คาสัมประสิทธ์ิแบบจําลองสญัญาณรบกวนของเครื่องรบั GPS ที่ติดต้ังอยูทีส่ถานี GBAS  

                ภาคพื้นดิน [40] 

Ground Accuracy 

Designator (GAD) 
a0 (m) a1 (m) a2 (m) θc (degree) 

GAD-A 0.50 1.65 0.08 14.3 

GAD-B 0.16 1.07 0.08 15.5 

GAD-C 
θc ≥ 35° 0.15 0.84 0.04 15.5 

θc < 35° 0.24 0 0.04 - 

  

ซึ่งสถานี GBAS ภาคพื้นดินจะทําการสงขอมูลประเภทของเครื่องรับไปใหอากาศยานดวย GBAS 

Message Type-2 เชนเดียวกัน 

 สําหรับสถานี GBAS ภาคพื้นดินน้ันจะทําการคํานวณหาคาแกไขความผิดพลาดของดาวเทียมทุก

ดวงที่รับสัญญาณไดในขณะน้ันและจะสงขอมูลไปใหเครื่องรับ GPS บนอากาศยานผานทาง GBAS 

Message Type-1 รวมทั้งขอมูลที่ใชในการคํานวณหาคาความแปรปรวนที่อันเน่ืองมาจากช้ันบรรยากาศ

โทรโพสเฟยร ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร และเครื่องรับของสถานีภาคพื้นดินเอง โดยขอมูลดังกลาวจะ

อยูรวมกันใน GBAS Message Type-2 หลังจากน้ันเครื่องรับบนอากาศยานจะทําการคํานวณหาคา

ขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนง (Protection Levels) โดยสําหรับในวิทยานิพนธน้ีจะสนใจ

เฉพาะขอบเขตการปองกันในกรณีที่ไมมีเครื่องรับ GPS ของสถานีอางอิงทํางานผิดพลาด (Fault-free 

Hypothesis (H0)) และในกรณีที่ขอมูล Ephemeris ที่รับจากดาวเทียมอาจเกิดความผิดพลาดข้ึนได 1 

ดวง (Single-satellite ephemeris fault) โดยในการคํานวณน้ันเพื่อความงายจะกําหนดใหพิกัดของ

เครื่องรับ GPS บนอากาศยานน้ันจะอยูในระบบ ENU (East-North-Up) ซึ่งในการแปลงระบบพิกัดจาก 

ECEF ไปเปน ENU น้ันสามารถทําไดโดยการแปลงเมทริกซ G ซึ่งเปนเมทริกซเรขาคณิตที่สัมพันธกับ

ลักษณะการกระจายตัวของดาวเทียมบนทองฟา (Geometry Matrix) ในรูปแบบ ECEF เปน ENU [1] ซึ่ง

จากบทที่ 2 ในสมการที่ 2.12 จะนิยามใหมไดวา 
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                (4.16) 
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โดยที่ kEl และ kAz คือมุมเงย (Elevation) และมุมกวาด (Azimuth) ของดาวเทียมดวงที่ k เมื่อพิจารณา

จากตําแหนงเครื่องรับ GPS ที่กับดาวเทียม ซึ่งในการหาคําตอบของสมการที่พิกัดอยูในระบบ ENU ดวย

วิธีกําลังสองนอยที่สุดจะไดวา 
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โดยที่จะนิยามใหมให S คือเมทริกซโปรเจคช่ันในระบบพิกัด ENU 

 

 
-1T TS G WG G W                                     (4.18) 

 

โดยที่สมาชิกในเมทริกซถวงนํ้าหนักซึ่งจะมีคาตามสมการที่ 4.8 ดังน้ี 
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ซึ่งคาความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูในโดเมนของระยะทางจะถูกโปรเจคไปยังโดเมนของตําแหนง

เครื่องรับ GPS โดยจากแบบจําลองคาความผิดพลาดที่ยังหลงเหลืออยูในสมการที่ 4.8 น้ันจะสามารถ

คํานวณหาคาความผิดพลาดในการระบุตําแหนงแนวด่ิงไดดังน้ี 
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โดย VPE คือคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของความผิดพลาดตําแหนงเครื่องรับ GPS ของอากาศยานใน

แนวด่ิง (Vertical Position Error - VPE) (เมตร) และ ,vertical kS คือองคประกอบของเมทริกซโปรเจคช่ันที่

โปรเจคตําแหนงเครื่องรับ GPS ในแนวด่ิง ซึ่งสามารถคํานวณไดดังน้ี 

 

 , 3, 1, 3,tanvertical k k k gpa kS S S S                                (4.21) 

 

เน่ืองจากมุมรอนของอากาศยานในขณะที่ทําการลงจอดน้ัน ( gpa ) ซึ่งโดยปกติจะมีคาอยูที่ประมาณ 3 

องศาเมื่อเทียบกับผิวรันเวย  (tan 3° ≈ 0.05) ดัง น้ันเราจะสามารถประมาณคา ,vertical kS ไดจาก

องคประกอบของเมทริกซโปรเจคช่ันแถวที่ 3 โดยที่ขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงในแนวด่ิง

สามารถคํานวณไดดังน้ี 

 

0H ffmd VPEVPL K                                            (4.22) 

 

โดยที่คา ffmdK ที่นํามาคูณน้ันจะเปนการขยายคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของความผิดพลาดตําแหนง

เครื่องรับ GPS ของอากาศยานในแนวด่ิงใหครอบคลุมการกระจายตัวในรูปแบบเกาส ซึ่งจะข้ึนอยูกับคา

ความนาจะเปนของความผิดพลาดของระบบ GBAS ที่ยอมรับได (Loss of Integrity) โดยสําหรับที่ระดับ

การตัดสินใจ CAT-I น้ันจะคาเทากับ 2.5x10-8 ตอการรอนลงจอดหน่ึงครั้ง (หรือคิดเปน 99.9999975%) 

[39] ซึ่งคา ffmdK จะข้ึนอยูกับจํานวนเครื่องรับของสถานี GBAS ภาคพื้นดินที่ใชในการคํานวณหาคาแกไข

ความผิดพลาด โดยจะแสดงดังตารางที่ 4.3 ดังน้ี 

 

ตารางท่ี 4.3 คา ffmdK สําหรับการคํานวณคาขอบเขตการปองของการระบุตําแหนง [39] 

Multiplier Mi 

 1 2 3 4 

Kffmd 6.86 5.762 5.81 5.847 

                         

สําหรับคา VPL ที่คํานวณในสมการที่ 4.22 น้ันจะเปนการคํานวณคาขอบเขตการปองกันของการระบุ

ตําแหนงในกรณีที่ไมมีเครื่องรับ GPS ของสถานีอางอิงทํางานผิดพลาด (Fault Free Hypothesis (H0)) 

สวนคา VPL ในกรณีที่ขอมูล Ephemeris ผิดพลาดไป 1 ดวง Ephemeris จะสามารถคํานวณไดดังน้ี 

 

, ,eph k vertical k air k mde VPEVPL S X P K                                     (4.23) 
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โดยที่คา airX คือระยะหางระหวางเครื่อง GPS บนอากาศยานกับสถานี GBAS ภาคพื้นดิน (เมตร) kP  คือ

พารามิเตอรในการเกิดผลกระทบตอตําแหนงเมื่อขอมูล Ephemeris ของดาวเทียมดวงที่ k มีขอผิดพลาด

เกิดข้ึน (Ephemeris decorrelation parameter) และ mdeK คือคาตัวคูณที่สําหรับขยายขอบเขตให

ครอบคลุมการกระจายตัวในรูปแบบเกาส โดยทั้งคา kP และ mdeK จะถูกสงไปใน GBAS Message Type 1 

และ 2 ตามลําดับ ซึ่งจะข้ึนอยูกับการต้ังคาของสถานี GBAS ภาคพื้นดิน โดยในทางปฏิบัติน้ันคา 0HVPL

และ ,eph kVPL จะข้ึนอยูกับลักษณะการกระจายตัวของดาวเทียมบนทองฟา ซึ่งเพื่อความปลอดภัยในการ

ระบุตําแหนงของอากาศยานน้ันจะพิจารณาคา VPL ที่มากที่สุดระหวาง VPLH0 และ VPLeph,k 

 

 0 ,1 ,2 ,max , , ,...,H eph eph eph kVPL VPL VPL VPL VPL                         (4.24) 

 

โดยในรูปที่ 4.4 จะแสดงตัวอยางการใชงานคาขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงในแนวด่ิง (VPL) 

โดยในรูปดานซายคา VPL<VAL ดังน้ันอากาศยานสามารถใชระบบ GBAS นํารองได สวนในรูปดานขวา

คา VPL>VAL ดังน้ันระบบ GBAS จะไมสามารถใชงานได นักบินจําเปนตองเปลี่ยนไปใชระบบนํารองอืน่ๆ 

แทน สําหรับการคํานวณคาขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงในแนวราบ (LPL) น้ันจะมีหลักการที่

เหมือนกัน โดยจะตางกันแคการพิจารณาองคประกอบของเมทริกซโปรเจคช่ัน สําหรับในวิทยานิพนธน้ีจะ

สนใจเฉพาะคาขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงในแนวด่ิง เน่ืองจากมีคาขอบเขตการแจงเตือนที่

แคบกวาคาขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนงในแนวราบ โดยคามาตรฐานขอบเขตการแจงเตือน

น้ันจะข้ึนอยูกับระดับความสูงในการตัดสนิใจทําการบิน (Decision Height) ซึ่งจะแสดงอยูในตารางที่ 4.4 

 

ตารางท่ี 4.4 คาขอบเขตการปองกันในการระบุตําแหนงและคาขอบเขตการแจงเตือน [40] 

Phase of Flight Decision Height (m)  Alert Limit (m) 

CAT-I ≥ 60 (200 ft)  LAL = 40 , VAL = 10-12 

CAT-II 30-60  LAL = 40 , VAL = 10 

CAT-IIIa ≤ 30 (100 ft) LAL = 17 , VAL = 10 

CAT-IIIb ≤ 15 LAL = 17 , VAL = 10 

CAT-IIIc No minima LAL = 17 , VAL = 10 
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Acceptable Condition                    Unacceptable Condition 

รูปท่ี 4.4 ตัวอยางการใชงานคาขอบเขตการปองกันของการระบุตําแหนง (Protection Level) [41] 

 

4.3 ความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากปรากฏการณดีเลยเกรเดียนต 

จากหัวขอที่ผานมาจะเห็นวาช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันเปนตัวแปรที่สําคัญในระบบ GBAS 

โดยจะพิจารณาอยูในรูปแบบของคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของคาดีเลยเกรเดียนตในแนวต้ัง ( vig ) ซึ่งจะ

ข้ึนอยูกับสภาพช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในแตพื้นที่ สําหรับบริเวณประเทศสหรัฐอเมริกาไดมีการวิจัย

คา vig ที่เหมาะสม โดยจะมีคาเทากับ 0.004 m/km หรือ 4 mm/km [42] แตอยางไรก็ตามจากงานวิจยั 

[43] ไดคนพบวาความแปรปรวนผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในชวงเกิดพายุสนามแมเหล็ก

โลกในวันที่ 20 พฤศจิกายน ค.ศ. 2003 สงผลทําใหความหนาแนนของอิเล็กตรอนเพิ่มข้ึนอยางรวดเร็ว 

(ปรากฏการณดังกลาวเรียกวา Storm Enhanced Density - SED) ณ บริเวณตะวันออกของประเทศ

สหรัฐอเมริกาดังรูปที่ 4.5 

 
 

รูปท่ี 4.5 แผนที่คาดีเลยที่เกิดจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรบริเวณตะวันออกของประเทศ 

             สหรัฐอเมริกา ในวันที่ 20 พฤศจิกายน ค.ศ. 2003 เวลา 20:15 ตามเวลาสากล [43] 
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โดยพบวาผลตางของคาระยะทางดีเลยของสัญญาณ L1 ที่วัดไดจากสถานีที่อยูใกลเคียงกันน้ันสูงถึง 413 

mm/km ซึ่งการคนพบดังกลาวไดสรางความกังวลใหกับวิศวกรที่ทําการออกแบบระบบ GBAS เน่ืองจาก

คาความผิดพลาดที่คํานวณไดจากเครื่องรับ GPS ณ จุดอางอิงในบริเวณสนามบินกับคาความผิดพลาดที่

เกิดข้ึนบนอากาศยานมีคาไมเทากัน ซึ่งเรียกผลกระทบดังกลาววาการเกิดดีเลยเกรเดียนตของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร (ionospheric delay gradient) ซึ่งแสดงดังรูปที่ 4.6 

 

 
 

รูปท่ี 4.6 การเกิดดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรทีส่งผลกระทบตอระบบ GBAS 

 

โดยผลกระทบดังกลาวจะสงผลใหเครือ่งรบับนอากาศยานไดรับคาปรบัแกความผิดพลาดที่ไมถูกตอง ซึ่งใน

การประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS ในชวงเวลาที่ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรมีความ

แปรปรวนผิดปกติน้ันจําเปนที่จะตองทราบถึงความนาจะเปนในการเกิดดีเลยเกรเดียนตที่เปนไปไดทัง้หมด 

[44-45] โดยนอกจากน้ีในงานวิจัย [43] ยังไดนําเสนอวิธีการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตและแบบจําลอง

ความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (ionospheric threat model) 

โดยจะใชขอมูลคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่ประมวลผลโดยหองปฏิบัติการ JPL (Jet Propulsion 

Laboratory) ขององคการบริหารการบินและอวกาศแหงชาติ (National Aeronautics and Space 

Administration - NASA) ประเทศสหรัฐอเมริกา โดยจะอาศัยเครือขายเครื่องรับ GPS ที่ติดต้ังอยูทั่ว

ประเทศสหรัฐอเมริกา โดยกระบวนการข้ันตอนประมาณคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิรวมทั้งคาไบอัสของ

Pseudorange 
True Range 
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เครื่องรับ GPS จํานวนมากน้ันจะใชอัลกอริทึม “Supertruth” [46] หลังจากน้ันจะทําการหาคาดีเลยเกร-

เดียนตจากสถานีเครื่องรับ GPS ที่อยูใกลเคียงกันดังรูปที่ 4.7 

 

 
 

รูปท่ี 4.7 การคํานวณหาคาดีเลยเกรเดียนตระหวางจุดอางองิสองจุด 

 

โดยที่คาดีเลยเกรเดียนตจากดาวเทียมดวงที่ k จะสามารถคํานวณไดจากผลตางดีเลยอันเน่ืองมาจากช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรหารดวยระยะทางระหวางจุดอางอิงสองจุดดังน้ี 

 

1 2
2

40.3 k k
k STEC STECI

f d
 

   
 

                                     (4.25) 

 

โดยที่ 1
kSTEC และ 2

kSTEC คือคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียงที่วัดจากดาวเทียม k จากสถานี

อางอิงที่ 1 และ 2 ตามลําดับ โดยที่ f คือคาความถ่ีของสัญญาณ GPS (สําหรับความถ่ี L1 = 1.57542 

GHz) และ d คือคาระยะหางระหวางจุดอางอิง (กิโลเมตร) โดยคาดีเลยเกรเดียนต kI จะนิยมแสดงอยูใน

หนวย mm/km 

 จากผลการทดลองพบวาคาดีเลยเกรเดียนตสูงสุดที่เปนไปไดในชวงวันที่เกิดความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรมีคาสูงถึง 413 mm/km ซึ่งวัดไดจากสถานี ZOB1 และ GARF บริเวณตอน

เหนือของรัฐ Ohio ในชวงเกิดพายุสุริยะของวันที่ 20 พฤศจิกายน ค.ศ. 2003 ดังแสดงในรูปที่ 4.8 ซึ่ง

หมายความวามีโอกาสที่ระบบ GBAS จะเกิดความผิดพลาดในเชิงระยะทางเทากับ 413 mm เมื่ออากาศ

ยานอยูหางจากสถานี GBAS ภาคพื้นดิน 1 km โดยคาดีเลยเกรเดียนตที่มีคาสูงที่เปนไปไดในแตละมุมเงย

ของดาวเทียมจะสรุปอยูในรูปที่ 4.9 ซึ่งจะเรียกวาแบบจําลองความเสี่ยงของการเกดิคาดีเลยเกรเดียนตอนั

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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เน่ืองมาจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ซึ่งจะมีคาขอบเขตสูงสุดอยูที่ 425 mm/km 

ในชวงมุมเงยมีคาต้ังแต 65-90 องศา โดยจะมีคาลดลงเปนเชิงเสนในชวงมุมเงยต้ังแต 15-65 องศา และมี

คาคงที่ในชวงมุมเงยต้ังแต 0-15 องศา โดยแบบจําลองความเสี่ยงดังกลาวไดถูกนําเสนอสําหรับการใชงาน 

GBAS ที่ระดับการตัดสินใจ CAT-I [47]  

 

 
รูปท่ี 4.8 คาดีเลยของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (บน) และคาเกรเดียนตสูงสุดที่ทําการวัดได (ลาง)  

             ณ วันที่ 20 พฤศจิกายน ค.ศ. 2003 ของสถานี ZOB1 และ GARF บริเวณตอนเหนือของรัฐ  

               Ohio [43] 

 

 
รูปท่ี 4.9 แบบจําลองความเสี่ยงในการเกิดคาดีเลยเกรเดียนตของประเทศสหรัฐอเมริกา [43] 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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อยางไรก็ตามวิธีการที่ใชในการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตน้ันออกแบบโดยพิจารณาเฉพาะขอมูลจาก

เครื่องรับ GPS จากเครือขาย CONUS (Conterminous U.S.) ซึ่งอยูในประเทศสหรัฐอเมริกาเพียงอยาง

เดียว โดยสนใจเฉพาะเหตุการณความแปรปรวนผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในชวงเกิดพายุ

สนามแมเหล็กโลก ซึ่งจะเกิดข้ึนเฉพาะในบริเวณละติจูดกลางและละติจูดสูง จากบทที่ 3 จะพบวาสําหรับ

บริเวณเสนศูนยสูตรและบริเวณละติจูดตํ่าน้ัน จะพบความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรเกิดข้ึน

ในชวงเวลาหลังพระอาทิตยตกดิน ซึ่งเรียกปรากฏการณน้ีวา EPB (Equatorial Plasma Bubble) ซึ่ง

วิธีการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตรวมไปถึงแบบจําลองความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่ไดนําเสนอในงานวิจัย [43] น้ันอาจจะไมเหมาะสําหรับการใชงานในประเทศที่

อยูในภูมิภาคน้ี โดยเมื่อเร็วๆ น้ีทางองคการการบินพลเรือนระหวางประเทศไดจัดต้ังคณะทํางาน 

Ionospheric Studies Task Force (ISTF) [48] เพื่อทําการศึกษาผลกระทบของความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรทีม่ีตอระบบนํารอง GPS สําหรับประเทศที่อยูในภูมิภาคเอเชียแปซิฟก รวมไปถึง

การแลกเปลี่ยนขอมูลเพื่อนําไปพัฒนาแบบจําลองความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรของภูมิภาคน้ี 

 

4.4 กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตและขอจํากัด 

 กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่ไดนําเสนอในงานวิจัย [43] น้ันจะแสดงอยูในรูปที่ 4.10 

โดยการประมวลผลน้ันจะใชขอมูลคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในรูปแบบคา ดีเลยของระยะทางที่

ประมวลผลโดยหองปฏิบัติการ JPL หลังจากน้ันจะทําการหาคาสูงสุดคาดีเลยเกรเดียนตที่เปนไปไดในแต

ละคูสถานี โดยสามารถคํานวณไดจากสมการที่ 4.25 อยางไรก็ตามคาดีเลยเกรเดียนตน้ันมาจากการ

ประมาณคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิโดยใชขอมูลการวัดเฟสคลื่นพาหของเครื่องรับ GPS ทั้งสองความถ่ี 

(L1 และ L2) เน่ืองจากจะมีความแมนยํากวาการใชขอมูลการวัดระยะทางเทียม แตในบางครั้งอาจจะเกิด

ความผิดพลาดของการวัดเฟสคลื่นพาหในสัญญาณ L2 เน่ืองจากเกิดปรากฏการณ cycle slip (การ

เปลี่ยนแปลงคา initial ambiguity อยางกระทันหันอันเน่ืองมาจากเครื่องรับ GPS น้ันไมสามารถรับ

สัญญาณไดอยางตอเน่ือง) ซึ่งมักจะทําใหคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิมีคาไมตอเน่ืองและผิดเพี้ยนไปจาก

ความเปนจริงตามธรรมชาติ โดยในการตรวจสอบยืนยันคาดีเลยเกรเดียนตน้ันจะใชขอมูลการวัดระยะทาง

เทียมและการวัดเฟสคลื่นพาหของความถ่ี L1 มาชวยในการพิจารณาแนวโนมคาดีเลยเกรเดียนตวาเกิดข้ึน

ตามธรรมชาติหรือไม ซึ่งในการวิเคราะหขอมูลน้ันจะพิจารณาจากดัชนีการเกิดพายุสนามแมเหล็กโลก 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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(Kp) และดัชนีความรุนแรงของพายุสนามแมเหล็กโลก (Dst) โดยชวงวันที่นํามาวิเคราะหในการจัดทํา

แบบจําลองความเสี่ยงน้ันจะแสดงอยูในตารางที่ 4.5 

  

 

รูปท่ี 4.10 กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนต [43] 

ตารางท่ี 4.5 ขอมูลที่ใชการวิเคราะหในการจัดทําแบบจําลองความเสี่ยงการเกิดดีเลยเกรเดียนต 

                      ของประเทศสหรัฐอเมริกา [43] 

 
 

 อยางไรก็ตามกระบวนการที่ไดนําเสนอในงานวิจัย [43] น้ันมีขอจํากัดอยูหลายดานไดแก 

 - กระบวนการข้ันตอนการประมาณคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิรวมทั้งคาไบอัสของเครื่องรับ GPS 

จํานวนมากดวยอัลกอริทึม “Supertruth” ซึ่งมีความแมนยําในการประมาณคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ

และคาไบอัสของเครื่องรับ GPS แตอยางไรก็ตามจะใชเวลาประมวลผลคอนขางนาน ซึ่งไมเหมาะกับ

ประยุกตใชงานในการประมาณคาดีเลยเกรเดียนตแบบใกลเวลาจริง (near real-time estimation) 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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 - ระยะหางระหวางคูสถานีสวนใหญที่ใชในการวิเคราะหขอมูลจะอยูในชวง 40-100 กิโลเมตร ซึ่ง

ในกรณีของระบบ GBAS ที่ระดับการตัดสินใจ CAT-I น้ัน ตัวอากาศยานจะอยูหางกับสถานีเพียง 10-15 

กิโลเมตรเทาน้ัน ซึ่งแบบจําลองความเสี่ยงที่ไดนําเสนอน้ันอาจจะไมไดสะทอนความเปนจริงสําหรับการใช

งาน GBAS ในทางปฏิบัติ 

 - ชวงวันที่นํามาวิเคราะหในการจัดทําแบบจําลองความเสี่ยงน้ันจะเปนชวงการเกิดพายุสุริยะในป

ค.ศ. 2000-2014 ซึ่งอาจจะยังไมครอบคลุมวัฏจักรของดวงอาทิตยซึ่งจะมีคาประมาณ 11 ป ซึ่ง

แบบจําลองความเสี่ยงที่ไดนําเสนอน้ันอาจจะไมครอบคลุมเหตุการณที่เปนไปไดทั้งหมด 

 จากเหตุผลทั้งหมดที่กลาวมาน้ัน ทําใหในภายหลังไดมคีวามพยายามพัฒนาปรับปรุงกระบวนการ

ตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตข้ึนโดยจะมีช่ือวา LTIAM (Long-Term Ionospheric Anomaly Monitor) 

แตอยางไรก็ตามกระบวนดังกลาวน้ันจะสนใจเฉพาะความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่

เกิดข้ึนบริเวณประเทศสหรฐัอเมริกา ซึ่งความแปรปรวนของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในบรเิวณน้ีมกัจะ

เกิดจากพายุสนามแมเหล็กโลกอันเน่ืองมาจากการเหน่ียวนําของอนุภาคพลังงานสูงหลังจากการเกิดพายุ

สุริยะ ซึ่งจะแตกตางกับความผิดปกติที่เกิดข้ึนบริเวณประเทศไทย จึงจําเปนที่จะตองมีการปรับปรุง

กระบวนการตรวจวัดดังกลาวใหเหมาะสมสําหรับความผิดปกติสําหรับประเทศไทย  ซึ่งรายละเอียด

กระบวนการดังกลาวน้ันจะอธิบายในบทที่ 5 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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บทท่ี 5 

กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดยีนตที่เหมาะสมสาํหรบัสถานีใน

ประเทศไทย 

 

 ในบทที่แลวน้ันไดกลาวถึงขอจํากัดของกระบวนการตรวจวัดดีเลยเกรเดียนตที่ใชงานอยูใน

ปจจุบัน ซึ่งในภายหลังไดมีความพยายามพัฒนาปรับปรุงกระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตข้ึนโดยมี

ช่ื อ ว า  LTIAM (Long-Term Ionospheric Anomaly Monitor) โ ดย เ น้ื อห า ในบ ท น้ี จ ะกล า ว ถึ ง

กระบวนการที่ใชใน LTIAM รวมถึงขอจํากัดสําหรับการนํามาใชงานสําหรับประเทศไทย นอกจากน้ียัง

กลาวถึงการนําเสนอวิธีการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่เหมาะสําหรับประเทศไทย รวมทั้งผลการทดลอง

บริเวณสนามบินสุวรรณภูมิในชวงเกิดปรากฏการณ EPB   

 

5.1 การทบทวนวรรณกรรมที่เก่ียวของ 

 กระบวนการตรวจ วัดคา ดี เลย เกร เ ดียนต  LTIAM (Long-Term Ionospheric Anomaly 

Monitor) ไดถูกนําเสนอครั้งแรกในงานวิจัย [49] และไดมีการพัฒนาปรับปรุงเพิ่มเติมในงานวิจัย [50-52] 

โดยมีวัตถุประสงคเพื่อปรับปรุงกระบวนการตรวจวัดดีเลยเกรเดียนตที่ไดนําเสนอมากอนหนาน้ี ซึ่งคา

ดีเลยเกรเดียนตน้ันเปนพารามิเตอรที่สําคัญที่ใชในการประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS 

ในชวงเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ดังน้ันการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตจึง

จําเปนตองทําอยูตลอดเวลา (Long-Term Monitor) โดยหลักการทํางานของ LTIAM จะแสดงอยูในรูปที่ 

5.1 ซึ่งจะเริ่มจากคัดเลือกขอมูลเครื่องรับ GPS ในชวงความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดย

จะอาศัยดัชนีการเกิดพายุสนามแมเหล็กโลก (Kp) และดัชนีความรุนแรงของพายุสนามแมเหล็กโลก (Dst) 

มาเปนตัวช้ีวัดการเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยที่คา Kp น้ันจะสามารถดาวน

โหลดไดจากหนวยงาน Space Weather Prediction Center (SWPC) ของ National Oceanic and 

Atmospheric Administration (NOAA) (ftp://ftp.swpc.noaa.gov) โดยจะมีการปรับปรุงคาอยางเร็ว

ที่สุดในทุกๆ 3 ช่ัวโมง สําหรับคา Dst น้ันจะสามารถดาวนโหลดไดจากหนวยงาน World Data Center 

for Geomagnetism ที่ต้ังอยูที่มหาวิทยาลัยเกียวโต ประเทศญี่ปุน (http://wdc.kugi.kyoto-u.ac.jp/) 

โดยจะมีการปรับปรุงคาอยางเร็วที่สุดในทุกๆ 1 ช่ัวโมง ซึ่งขอมูลของเครื่องรับ GPS ในชวงเวลาที่คา Kp 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 

ftp://ftp.swpc.noaa.gov)
http://wdc.kugi.kyoto-u.ac.jp/)
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เกินกวา 6 และคา Dst ตํ่ากวา -200 nT [50] จะถูกพิจารณาวาเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอ-

โนสเฟยรเฟยรเกิดข้ึน โดยขอมูลในชวงเวลาดังกลาวจะถูกนํามาประมวลหาคาดีเลยเกรเดียนต  

  

 
 

รูปท่ี 5.1 กระบวนการทํางานของ LTIAM (Long-Term Ionospheric Anomaly Monitor) [52] 

 

 
 

รูปท่ี 5.2 กระบวนการประมวลผลหาคาดีเลยเกรเดียนตที่ใชใน LTIAM [52] 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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 ในรูปที่ 5.2 จะแสดงข้ันตอนกระบวนหาคาดีเลยเกรเดียนตที่ใชใน LTIAM โดยจะเริ่มจากทําการ

ดาวนโหลดขอมูล GPS จากเครือขายสถานีอางอิง (CORS: Continuously Operating Reference 

Station) จากน้ันจําเปนที่จะตองทําการตรวจสอบและแกไขการเกิด cycle slip (การเปลี่ยนแปลงคา 

initial ambiguity อยางกระทันหันอันเน่ืองมาจากเครื่องรับ GPS น้ันไมสามารถรับสัญญาณไดอยาง

ตอเน่ือง) ซึ่งจะทําใหการคํานวณหาคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิมีคาไมตอเน่ืองและผิดเพี้ยนไปจากความ

เปนจริงตามธรรมชาติ นอกจากน้ียังทําการลบขอมูลที่ไมตอเน่ืองที่มักจะเกิดในกรณีที่รับสัญญาณจาก

ดาวเทียมที่มีมุมเงยตํ่าเพื่อลดความผิดพลาดในการประมาณคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ หลังจากน้ันจะทํา

การคํานวณหาคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ โดยจะมีข้ันตอนเหมือนตามที่ไดอธิบายไปในหัวขอที่ 3.3.1 ซึ่ง

คาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่คํานวณไดน้ียังมีผลของคาไบอัส (IFB) จากดาวเทียมและเครื่องรับ GPS แฝง

อยู โดยในการกําจัดผลของไบอัสดังกลาวใน LTIAM น้ันจะใชวิธีของงานวิจัย [32] ซึ่งไดอธิบายไปในหัวขอ 

3.2.2.2 โดยเปนการหาคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ของเครื่องรับแตละเครื่อง ซึ่งจะแตกตางกับอัลกอรทิมึ 

Super truth ที่ใชการหาคาไบอัสของเครื่องรับ GPS จํานวนมากพรอมๆ กัน โดยกระบวนการประมาณ

คาไบอัสดวยวิธีดังกลาวน้ีจะเรียกวา “Simple truth” เน่ืองจากประมวลผลไดงายกวา ซึ่งคาไบอัสของ

เครื่องรับที่ประมาณคาไดจากทั้งสองวิธีที่กลาวมาน้ันจะใหคาที่ใกลเคียงกัน โดยหลังจากทําการกําจัดคา

ไบอัสเสร็จเรียบรอยแลว ข้ันตอนตอไปจะทําการหาคาดีเลยเกรเดียนต ซึ่งสามารถคํานวณไดตามสมการที่ 

4.25 โดยคาดีเลยเกรเดียนตที่มีคาสูง (เกินกวา 300 mm/km) จะถูกทําการจดบันทึกไวเพื่อทําการ

ตรวจสอบซ้ํา เพื่อใหแนใจวาคาดีเลยเกรเดียนตที่วัดไดน้ันเกิดจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอ-

โนสเฟยรตามธรรมชาติ (ไมไดเกิดจากความผิดพลาดของเครื่องรับ GPS) โดยคาดีเลยเกรเดียนตที่ผานการ

ตรวจสอบแลวจะถูกบันทึกไวเปนคาทางสถิติเพื่อจัดทําแบบจําลองความเสี่ยงตอไป 

 สําหรับการตรวจวัดดีเลยเกรเดียนตสําหรับสถานีในประเทศไทยน้ัน การใชกระบวนการที่ได

นําเสนอใน LTIAM น้ันจะมีขอจํากัดอยู 2 ประการ ไดแก ตัวช้ีวัดที่ใชในการพิจารณาความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร ซึ่งคาดัชนีการเกิดพายุสนามแมเหล็กโลก (Kp) และดัชนีความรุนแรงของพายุ

สนามแมเหล็กโลก (Dst) อาจจะไมเหมาะสมสาํหรบัการพิจารณาปรากฏการณ EPB ซึ่งเปนปรากฏการณที่

สามารถเกิดข้ึนไดแมในสภาวะสนามแมเหล็กโลกปกติ สวนประการที่สองน้ันคือวิธีที่ใชในหาคาไบอัสของ

เครื่องรับ GPS ซึ่งจะใชวิธีของงานวิจัย [32] แตจากการทดสอบพบวาในการหาคาดีเลยเกรเดียนตดวยวิธี

ดังกลาวจะมีผลกระทบของคาความไมแนนอนในชวงช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรปกติ (uncertainty 

offset) โดยสําหรับการคํานวณหาคาดีเลยเกรเดียนตน้ัน ซึ่งก็คือผลตางของดีเลยระยะทางระหวาง

จุดอางอิงสองจุด โดยอีกนัยหน่ึงก็คือผลตางของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิระหวางจุดอางอิงสองจุด ซึ่ง

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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แสดงดังรูปที่ 4.7 น้ัน โดยคาไบอัสของดาวเทียมน้ันจะถูกกําจัดออกไป โดยจะเหลือเพียงแตคาผลตางของ

ไบอัสของเครื่องรับ GPS เทาน้ัน ซึ่งสามารถเขียนไดดังสมการที่ (5.1) ดังน้ี 

 

                             1 2 1 2( )k k k
R RdSTEC STEC STEC B B                               (5.1) 

 

โดยที่คา kdSTEC คือคาผลตางของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง (STEC) ระหวางจุดอางอิงสอง

จุดที่วัดจากดาวเทียมดวงเดียวกัน (k) ซึ่งจากการทดสอบโดยการหาคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ดวย

วิธีการที่ไดกลาวมาน้ันจะพบวาระดับคา dSTEC ของดาวเทียมแตละดวงน้ันจะมีระดับคาที่ไมสม่ําเสมอ

กันซึ่งแสดงดังรูปที่ 5.3 

 

 
รูปท่ี 5.3 ตัวอยางคาผลตางของคาปรมิาณอิเล็กตรอนสทุธิในแนวเฉียง (dSTEC) ระหวางจุดอางอิงสอง 

              จุดที่ต้ังอยูใกลกัน ในวันที่ 1 สิงหาคม ค.ศ. 2011 (แตละสจีะแสดงถึงคา dSTEC ของ 

              ดาวเทียมแตละดวง) 

 

โดยจากการทดสอบพบวาคา dSTEC จะมีคาแปรปรวนอยูในชวง -5 ถึง 5  TECU ซึ่งผลกระทบดังกลาวได

มีการศึกษาในงานวิจัย [53] โดยเปนผลมาจากสัญญาณรบกวนอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ Multipath 

ที่เกิดข้ึนจากดาวเทียมแตละดวงไมเทากัน ซึ่งจะสงผลใหเกิดคาความไมแนนอนในการปรับระดับคา 

STECL ไปที่ระดับของคา STECP รวมทั้งจากการศึกษายังพบอีกวาคาไบอัสของเครื่องรับ GPS น้ันมีคาไม

คงที่ตลอดทั้งวัน สงผลทําใหคา dSTEC ที่คํานวณไดน้ันมีความคลาดเคลื่อนไปจากความเปนจริง  ซึ่ง

ผลกระทบดังกลาวน้ีจะสงผลกระทบตอความถูกตองในการหาคาดีเลยเกรเดียนต 
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5.2 กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่นําเสนอ 

 5.2.1 ตัวชี้วัดท่ีใชในการพิจารณาความผิดปกติของชั้นบรรยากาศไอโอโนสเฟยรสําหรับ

ประเทศไทย  

 จากหัวขอที่แลวไดอธิบายถึงขอจํากัดของกระบวนการใน LTIAM สําหรับการตรวจวัดคาดีเลย- 

เกรเดียนตสําหรับสถานีในประเทศไทย ในหัวขอน้ีจะอธิบายถึงการนําเสนอกระบวนการตรวจวัดดีเลยเกร-

เดียนตที่เหมาะสมกับสถานีของประเทศไทย โดยเริ่มจะจากตัวช้ีวัดที่ใชในการพิจารณาความผิดปกติของ

ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ซึ่งจากเน้ือหาในบทที่ 3 น้ันจะพบวาความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอ-

โนสเฟยรน้ันจะเกิดจากปรากฏการณ EPB (Equatorial Plasma Bubble) ซึ่งในการตรวจสอบการเกิด

ปรากฏการณ EPB น้ันสามารถใชคาดัชนี S4 ในการช้ีวัดการเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยร แตอยางไรก็ตามความสามารถในการคํานวณคาดัชนี S4 น้ันจะมีอยูในเครื่อง GPS บางชนิดเทาน้ัน 

[54] ซึ่งจะมีราคาสูงกวาเครื่องรับ GPS แบบสองความถ่ีทั่วไป สําหรับกระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกร-

เดียนตที่นําเสนอน้ีจะเลือกใชดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ (ROTI: Rate of TEC 

change Index) มาเปนตัวช้ีวัดการเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยจากงานวิจัย 

[55-57] พบวาคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ สามารถใชในการบงช้ีเกิดจาก

ปรากฏการณ EPB ไดเชนเดียวกันกับคาดัชนี S4 โดยคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ

จะสามารถคํานวณไดดังน้ี 
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โดย ROT(i) คืออัตราการเปลี่ยนแปลงของคาปรมิาณอิเล็กตรอนสทุธิในแนวเฉียง (Rate of TEC)  มีหนวย

เปน TECU/นาท ีซึ่งสามารถหาไดจากผลตางของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียงในแตละชวงเวลา

ที่กําหนด โดยที่ ROTI คือดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสทุธิ ซึ่งจากนิยามในสมการที่ 5.3 ก็

คือการหาคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานของอัตราการเปลี่ยนแปลงของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง 

โดยที่ ROT  และ N คือคาเฉลี่ยของอัตราการเปลี่ยนแปลงของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง

และจํานวนขอมูลตามชวงเวลาที่กําหนด ซึ่งคาชวงเวลาที่เหมาะสมสําหรับใชในการตรวจสอบ

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



66 

 

ปรากฏการณ EPB น้ันจะทําการคํานวณคา ROT ทุกๆ 1 นาทีสําหรับในการคํานวณคา ROTI ทุกๆ 5 

นาที [57] โดยในชวงเวลาที่ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรเกิดปรากฏการณ EPB ซึ่งจะพบบริเวณความ

หนาแนนของอิเล็กตรอนนอยกวาปกติ หรืออีกนัยหน่ึงก็คือคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิน้ันมีจะความ

แปรปรวน ซึ่งจะสงผลใหคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิน้ันมีคาสูงข้ึนอยางเห็นไดชัด 

โดยตัวอยางคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิจะแสดงอยูรูปที่ 5.4 ซึ่งจะพบวาคาดัชนี

การเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิน้ันจะมีคาสูงข้ึนอยางเห็นไดชัดในชวงเวลา 13:00-18:00 น. 

ตามเวลาสากล (UTC) หรือ 20:00-01:00 น. ตามเวลาในประเทศไทย ซึ่งเปนชวงเวลาที่มักจะเกิด

ปรากฏการณ EPB ซึ่งจะสังเกตวาในชวงเวลากลางวันน้ันคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอน

สุทธิจะมีคาตํ่ากวา 0.1 TECU/นาที และมีคาเกินกวา 1 TECU/นาที ในชวงการเกิดปรากฏการณ EPB 

โดยเพื่อเปนการลดผลกระทบของปรากฏการณ Multipath ที่จะสงผลตอการคํานวณหาคาปริมาณ

อิเล็กตรอนสุทธิที่วัดจากดาวเทียมที่มีมุมเงยตํ่าน้ัน กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่นําเสนอน้ีจะ

พิจารณาคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่มีคาเกินกวา 0.5 TECU/min วาเกิดความ

ผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนเฟยรข้ึน  

 

 
รูปท่ี 5.4 ตัวอยางของคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปรมิาณอิเล็กตรอนสทุธิ 

                               ในวันที่ 1 กันยายน ค.ศ. 2011 

 

ซึ่งขอดีของการใชคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิมาเปนตัวตรวจสอบความผิดปกติ

ของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรคือไมจําเปนตองพิจารณาผลของไบอัสของดาวเทียมและเครื่องรับ GPS 
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โดยคาดังกลาวจะถูกหักลางในสมการที่ 5.2 นอกจากน้ียังเหมาะแกการตรวจสอบความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยรแบบใกลเวลาจริง (near-real time monitor) 

 

5.2.2 การพิจารณาคาไบอัสของเครื่องรับ GPS 

ในการประมาณคาไบอัสของเครื่องรับ GPS ดวยวิธีการที่ใชใน LTIAM น้ัน เมื่อนํามาคํานวณหา

คาดีเลยเกรเดียนตจะไดรับผลกระทบจากคาความไมแนนอนในชวงช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรปกติ 

(uncertainty offset) ซึ่ งจะสงผลตอความแมนยําในการคํานวณหาคาดีเลย เกรเดียนต  โดยใน

กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่นําเสนอน้ีจะใชการพิจารณาคาไบอัสของเครื่องรับ GPS อีก

แนวทางหน่ึง โดยใชสมมติฐานวาในชวงเวลาที่ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรปกติ (มีการกระจายตัวของ

ปริมาณอิเล็กตรอนอยางสม่ําเสมอ) คาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่วัดไดจากจุดอางอิงสองจุดที่มีระยะหาง

จากกันไมมากนักจะมีคาใกลเคียงกัน ซึ่งก็คือคาผลตางของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง 

(dSTEC) ในสมการที่ 5.1 ที่วัดไดในชวงเวลาที่ช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรปกติน้ันคือก็คาผลตางของ

ไบอัสของเครื่องรับ GPS 1 2( )R RB B น่ันเอง 

 

 
รูปท่ี 5.5 ตัวอยางคาปริมาณอเิล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง (STEC) ของดาวเทียม PRN2 ที่วัดไดจากสถานี  

             KMIT และ STFD  ในวันที่ 1 กันยายน ค.ศ. 2011 โดยยังไมไดทําการลบคาไบอสัออก (รูปบน)   

             และคาผลตางของคาปริมาณอเิลก็ตรอนสุทธิในแนวเฉียง (dSTEC) ระหวาง STFD-KMIT  

             (รูปลาง) 
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ในรูปที่ 5.5 แสดงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง (STEC) และคาผลตางของปริมาณอิเล็กตรอน

สุทธิในแนวเฉียง (dSTEC) ของดาวเทียม PRN2 ที่วัดไดจากสถานี KMIT และ STFD ซึ่งติดต้ังอยูหางจาก

กันประมาณ 12 กิโลเมตร โดยเมื่อพิจารณาคา STEC ในชวงเวลา 10:00 ถึง 13:00 ตามเวลาสากล (UTC) 

จะพบวาคา STEC ของทั้งสองสถานีน้ันมีแนวโนมที่เหมือนกัน ซึ่งเปนชวงเวลาที่ช้ันบรรยากาศไอโอโนส-

เฟยรปกติ โดยเมื่อพิจารณาคา dSTEC จะพบวามีคาคงที่ในชวงเวลาดังกลาว ซึ่งก็คือคา dSTEC ในชวง

เวลาดังกลาวก็คือผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ของทั้งสองสถานีน่ันเอง โดยเราสามารถใชหลักการ

ดังกลาวน้ีในการหาคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ทั้งสองสถานีสําหรับดาวเทียมแตละดวง ซึ่งขอดี

ของการใชหลักการน้ีในการพิจารณาผลตางของคาไบอัสของเครื่องรับ GPS น้ันคือชวยลดผลกระทบของ

ความไมแนนอนในการหาคาดีเลยเกรเดียนต นอกจากน้ียังไมจําเปนตองใชคาไบอัสของดาวเทียมจาก

หนวยงานภายนอก ซึ่งคาไบอัสของดาวเทียมจะถูกหักลางในสมการที่ 5.1 

 

5.2.3 กระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตท่ีเหมาะสมสําหรับสถานีในประเทศไทย 

  

 
 

รูปท่ี 5.6 วิธีการในการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่นําเสนอ  
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ในรูปที่ 5.6 จะแสดงกระบวนในการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร

ที่ไดนําเสนอ โดยจะเริ่มจากทําการอานคาการวัดระยะทางเทียมและการวัดเฟสคลื่นพาห จากขอมูล

เครื่องรับ GPS แบบสองความถ่ี ซึ่งโดยปกติจะจัดเก็บอยูในรูปแบบของ RINEX (Receiver Independent 

Exchange Format) หลังจากน้ันจะทําการกรองขอมูลในเบื้องตน โดยจะทําการลบขอมูลที่มีคาไม

ตอเน่ืองออก ซึ่งจะพบบอยเวลาที่ดาวเทียมมีมุมเงยตํ่า (เครื่องรับ GPS จะรับสัญญาณไดไมตอเน่ือง) เพื่อ

ลดผลกระทบของปรากฏการณ Multipath โดยจะกําหนดใหความยาวขอมูลจะตองเก็บบันทึกอยาง

ตอเน่ืองไมตํ่ากวา 15 นาที และมีชองวางระหวางขอมูลไมเกิน 30 วินาที (ขอมูลขาดหาย) จากน้ันจะทํา

การตรวจสอบและแกไขการเกิด cycle slip ที่เกิดข้ึนจากการวัดคาเฟสคลื่นพาห ซึ่งมักจะทําใหคา

ปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่คํานวณไดน้ันมีคาเปลี่ยนแปลงอยางกระทันหัน โดยจะใชอัลกอริทึมในงานวิจัย 

[58] หลังจากน้ันจะทําการคํานวณหาคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง (STEC) แลวทําการ

คํานวณหาคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ (ROTI) เพื่อใชในการตรวจสอบการเกิด

ปรากฏการณ EPB โดยขอมูลที่มีคา ROTI เกินกวา 0.5 TECU/นาที จะถูกพิจารณาวามีความผิดปกติของ

ช้ันบรรยากาศ     ไอโอโนสเฟยรเกิดข้ึน หลังจากน้ันจะทําการหาคาดีเลยเกรเดียนตโดยจะใชวิธีประมาณ

คาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ตามวิธีที่ไดอธิบายในหัวขอ 5.2.2 จากน้ันจะทําการตรวจสอบคาสูงสุด

ของคาดีเลยเกร-เดียนตที่คํานวณมาไดวาเกิดมาจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ไมใช

เกิดจากความผิดพลาดของเครื่องรับ GPS จากน้ันคาสูงสุดที่ไดจะนํามาเปรียบเทียบกับคาสูงสุดที่ไดกอน

หนาน้ีเพื่อทําการปรับปรุงแบบจําลองความเสี่ยงของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรตอไป 

 

5.3 ผลการทดลองบริเวณสนามบินสุวรรณภูมิ ประเทศไทย 

 ในวิทยานิพนธน้ีจะทําการศึกษาคาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่บริเวณใกล

กับสนามบินสุวรรณภูมิ ประเทศไทย ซึ่งมีแผนที่จะติดต้ังระบบ GBAS จุดแรกในประเทศไทยเพื่อเพิ่ม

ประสิทธิภาพในการจัดการการจราจรทางอากาศ เน่ืองจากเปนสนามบินสุวรรณภูมิที่มคีวามหนาแนนของ

เที่ยวบินสูง (ขอมูลจากกองวิศวกรรมระบบชวยเดินอากาศ บริษัทวิทยุการบินแหงประเทศไทย) โดยไดมี

การติดต้ังเครื่องรับ GPS แบบสองความถ่ีไวที่ช้ันดาดฟาของอาคารเรียนรวม 12 ช้ัน คณะวิศวกรรมศาสตร 

สถาบันเทคโนโลยีพระจอมเกลาเจาคุณทหารลาดกระบัง (KMIT: 13.7278°N, 100.7726°E) มหาวิทยาลัย

นานาชาติแสตมฟอรด (STFD: 13.7356°N, 100.6612°E) และบริเวณทางว่ิงของสนามบินสุวรรณภูมิ 

(AERO: 13.6945°N, 100.7608°E) ซึ่งแสดงอยูในรูปที่ 5.7 โดยเครื่องรับ GPS ทั้งสามสถานีที่ใชงานน้ัน

จะเปนรุน OEM-V ของบริษัท Novatel โดยขอมูลการวัดคา ระยะทางเทียมและการวัดเฟสคลื่นพาหจะ

ถูกจัดเก็บอยูในรูปแบบของไฟล RINEX ทุกๆ 1 วินาที โดยที่คาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอ

โนสเฟยรในแนว STFD-KMIT ซึ่งหางกันประมาณ 12 กิโลเมตร จะสามารถพิจารณาแทนคาความผิดปกติ
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ของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรในแนวทิศตะวันตก-ทิศตะวันออก และ AERO-KMIT ซึ่งหางกันประมาณ 

4 กิโลเมตรสําหรับในแนวแทนทิศใต-ทิศเหนือ ตามลําดับ โดยขอมูลที่นํามาวิเคราะหน้ันจะอยูในชวงเดือน

กันยายน-ตุลาคม ป ค.ศ. 2011 และ 2012 ซึ่งเปนชวงฤดูการเกิดปรากฏการณ EPB ของประเทศไทย 

 

 
 

รูปท่ี 5.7 ตําแหนงสถานีเครื่องรับ GPS ที่ไดมีการติดต้ังบริเวณสนามบินสุวรรณภูม ิ

 

 
 

รูปท่ี 5.8 ระบบการเกบ็ขอมูลของเครื่องรับ GPS 

 

5.3.1 ตัวอยางคาดัชนีการเปลีย่นแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ (ROTI) 
ในรูปที่ 5.9 น้ันจะแสดงตัวอยางคา ROTI ของวันที่มีคาเกินกวา 0.5 TECU/นาที ในเดือน

กันยายน ค.ศ. 2011 ที่คํานวณไดจากสถานี STFD KMIT และ AERO ตามลําดับ ซึ่งจะมีทั้งหมด 15 วัน 

โดยพบวาคา ROTI จะมีคาเพิ่มสูงข้ึนอยางรวดเร็วในชวงเวลากลางคืน ซึ่งเปนผลมาจากปรากฏการณ 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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รูปท่ี 5.9 ตัวอยางขอมูลวันที่มีคา ROTI เกินกวา 0.5 TECU/นาท ีในเดือนกันยายน ค.ศ. 2011 
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EPB โดยจะเลือกตัวอยางขอมูลในวันที่ 1 กันยายน ค.ศ. 2011 มาอธิบายแสดงการวิเคราะหหาคาดีเลย-

เกรเดียนตสําหรับกระบวนการตรวจวัดที่นําเสนอ 

  

 5.3.2 ตัวอยางการคํานวณหาคาดีเลยเกรเดียนต 

 
รูปท่ี 5.10 คาปริมาณอิเล็กตรอนสทุธิในแนวเฉียง (STEC) ที่คํานวณจากสถานี STFD KMIT และ AERO  

               ในวันที่ 1 กันยายน ค.ศ. 2011 (ยังไมไดทําการชดเชยคาไบอัสของดาวเทียมและเครื่องรบั  

               GPS) 

 

ในรูปที่ 5.10 จะแสดงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนวเฉียง (STEC) ของวันดังกลาวทั้งสามสถานี (ยัง

ไมไดทําการลบคาไบอัสของดาวเทียมและเครื่องรับ GPS ออก) โดยจะพบวาคา STEC ของทั้งสามสถานีมี

ความแปรปรวนในชวงเวลาที่คา ROTI มีคาเพิ่มสูงข้ึน ซึ่งคา STEC ที่มีความผิดปกติน้ันจะวัดไดจาก

ดาวเทียม PRN2 PRN9 PRN14 PRN21 และ PRN29 โดยคาผลตางของปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในแนว

เฉียง (dSTEC) ในแนว STFD-KMIT และ AERO-KMIT ของดาวเทียมเหลาน้ีจะแสดงอยูในรูปที่ 5.11 ซึ่ง

คา dSTEC จะมีความแปรปรวนไปจากระดับคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ในชวงเวลาต้ังแต 13:30 

จนถึง 19:00 ตามเวลาสากล (UTC) ซึ่งคา dSTEC ในแนว STFD-KMIT จะมีความแปรปรวนกวาในแนว 

AERO-KMIT ซึ่งอาจจะเปนผลมาจากระยะหางระหวางสถานีที่มากกวาและรวมไปถึงการเคลื่อนที่ของ

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ปรากฏการณ EPB ที่มักจะเคลื่อนที่จากทางทิศตะวันตกไปยังทิศตะวันออก [59] โดยสําหรับในชวงเวลาที่

คา dSTEC มีคาคงที่น้ัน ไดแกชวง 9:00-13:00 และ 19:00-00:00 ตามเวลาสากล (UTC) ซึ่งจะพิจารณา

วาคือคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS โดยสามารถหาไดจากคาเฉลี่ยของระดับคาคงที่น้ี แตอยางไรก็

ตามจะพบวาระดับคาคงที่น้ีจะมีระดับที่ตางกันอยูบางเล็กนอย ซึ่งเปนผลมาจากความไมแนนอนของการ

ปรับระดับคา STEC ดังน้ันคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS จะถูกพิจารณาสําหรับดาวเทียมแตละดวง 

โดยคาผลตางไบอัสของเครื่องรับจีพีเอสระหวางสถานี STFD-KMIT จะมีคาอยูระหวาง 4.28-5.12 TECU 

และ 5.18-6.78 TECU สําหรับคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ระหวางสถานี AERO-KMIT โดย

หลังจากทําการปรับแกคาผลตางไบอัสของเครือ่งรบั GPS ของดาวเทียมแตละดวงแลว จะสามารถคํานวณ

คาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่พิจารณาที่ความถ่ี L1 ของดาวเทียม GPS จะแสดง

ไดดังรูปที่ 5.12 

 

 
รูปท่ี 5.11 คาผลตางของปรมิาณอิเล็กตรอนสทุธิในแนวเฉียง (dSTEC) ที่คํานวณไดจากแนวสถานี 

                  STFD-KMIT (รูปบน) และ AERO-KMIT (รูปลาง) (ยังไมไดทําการชดเชยคาผลตางไบอัส 

                  ของเครื่องรบั GPS) 
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จากรูปที่ 5.12 จะพบวาแนวโนมของคาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ( )I ทั้งแนว 

STFD-KMIT และ AERO-KMIT น้ันมีลักษณะที่คลายกัน โดยจะมีคาคงที่ในชวง 08:00-13:00 และเริ่มมี

คาแปรปรวนในชวงเวลา 13:30 จนถึง 19:00 ตามเวลาสากล (UTC) หลังจากน้ันจะกลับมามีคาคงที่อีก

ครั้งในชวงเวลาหลัง 20:00 โดยจะมีคาสูงสุด (เมื่อเปรียบเทียบกับคาดีเลยเกรเดียนตในชวงช้ันบรรยากาศ

ไอโอโนสเฟยรปกติ) อยูที่ -95 mm/km สําหรับแนว STFD-KMIT ซึ่งวัดไดจากดาวเทียม PRN21 ที่เวลา

ประมาณ 16:00 และ 107.7 mm/km สําหรับแนว AERO-KMIT ซึ่งวัดไดจากดาวเทียม PRN29 ที่เวลา

ประมาณ 14:30 ตามเวลาสากล นอกจากน้ียังพบวาคาดีเลยเกรเดียนตของทั้งสองแนวที่วัดไดจาก

ดาวเทียม PRN9 (สีเขียว) และ PRN14 (สีชมพู) น้ันมีแนวโนมที่ตางกันอยางเห็นไดชัดในชวงเวลา

ประมาณ 19:00 ทั้งน้ีอาจเปนเพราะเน่ืองมาจากการเคลือ่นที่ของจดุที่สญัญาณเดินทางผานช้ันบรรยากาศ

ไอโอโนสเฟยรหรือที่เรียกวาจุด IPP (Ionospheric Pierce Point) ของดาวเทียมทั้งสองดวง รวมกับผล

ของการเคลื่อนที่ของแนวฟองอากาศของความหนาแนนอิเล็กตรอนจากปรากฏการณ EPB สงผลทําใหคา

ดีเลยเกรเดียนตของดาวเทียมทั้งสองน้ันมีแนวโนมที่แตกตางกันในชวงเวลาเดียวกัน 

  

 
รูปท่ี 5.12 คาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ( )I ในแนว STFD-KMIT (รูปบน) และ   

              AERO-KMIT (รูปลาง) 
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5.3.3 คาดีเลยเกรเดียนตท่ีตรวจวัดไดในป ค.ศ. 2011-2012 

ในรูปที่ 5.13 จะแสดงฮิสโตแกรมของคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS จากดาวเทียมที่เกิดผล

กระทบของปรากฏการณ EPB ของคูสถานี AERO-KMIT และ STFD-KMIT จากตัวอยางขอมูล GPS 

ในชวงเดือนกันยายน-ตุลาคม ป ค.ศ. 2011 และ 2012 ซึ่งเปนฤดูการเกิดปรากฏการณ EPB ของประเทศ

ไทย จะพบวามีทั้งหมด 31 วันที่มีคา ROTI มีคาสูงเกินกวา 0.5 TECU/นาที ซึ่งจะใชในการคํานวณหาคา

ดีเลยเกรเดียนต 

 

 
รูปท่ี 5.13 ฮิสโตแกรมของคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ของคูสถานี AERO-KMIT (บน)  

                     และ STFD-KMIT (ลาง) 

 

ซึ่งคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ของคูสถานี AERO-KMIT จะสามารถมีคาไดต้ังแต 4.11-10.20 

TECU และ 1.37-8.69 TECU สําหรับคูสถานี STFD-KMIT โดยมีคาเฉลี่ยเทากับ 7.243 และ 5.083 

TECU ตามลําดับ ซึ่งการเปลี่ยนแปลงของคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS น้ันเปนผลมาจากความไม

แนนอนในการปรับระดับของคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิที่คํานวณจากการวัดระยะทางเทียมและการวัด

เฟสคลื่นพาห โดยจะมีคาสวนเบี่ยงเบนมาตรฐานที่ใกลเคียงกันคือ 1.63 และ 1.75 TECU ซึ่งจะแสดงถึง

ความแมนยําในการหาคาดีเลยเกรเดียนตอันเน่ืองมาจากผลกระทบของ uncertainty offset โดยจะมีคา 

66.17 mm/km และ 71.04 mm/km สําหรับคูสถานี AERO-KMIT และ STFD-KMIT ตามลําดับ แต

เน่ืองจากในกระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตที่นําเสนอน้ีจะพิจารณาคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ 

GPS ทั้งสองสถานีสําหรับดาวเทียมแตละดวง ดังน้ันจึงสามารถลดผลกระทบดังกลาวเมื่อเทียบกับวิธีการ
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หาคาไบอัสที่ใชใน LTIAM โดยหลังจากทําการลบคาผลตางไบอัสของเครื่องรับ GPS ออกแลวน้ัน จะทํา

การคํานวณหาคาดีเลยเกรเดียนตที่มากที่สุดสําหรับแตละดาวเทียมที่ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ 

EPB โดยคาดีเลยเกรเดียนตที่มากที่สุดในป ค.ศ. 2011 และ ค.ศ. 2012 จะสรุปอยูในตารางที่ 5.1 และ 

5.2 ตามลําดับ 

 

ตารางท่ี 5.1 คาดีเลยเกรเดียนตสูงสุดในแตละวัน ป ค.ศ. 2011 

 
 

ตารางท่ี 5.2 คาดีเลยเกรเดียนตสูงสุดในแตละวัน ป ค.ศ. 2012 
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โดยจะพบวาคาดีเลยเกรเดียนตในชวงเกิดปรากฏการณ EPB น้ันจะสามารถมีคาไดต้ังแต 28-178 

mm/km โดยภาพรวมคาดีเลยเกรเดียนตที่วัดจากคูสถานี STFD-KMIT จะมีคามากกวาที่วัดไดจากคู

สถานี AERO-KMIT ซึ่งอาจจะเปนผลมาจากแนวการวางตัวของปรากฏการณ EPB โดยบริเวณที่มีความ

หนาแนนของอิเล็กตรอนตํ่าจะวางตัวอยูในแนวเหนือ-ใต และสามารถเคลื่อนที่ไปในทิศตะวันออก 

 

 
 

รูปท่ี 5.14 คามุมเงยของดาวเทียม PRN9 (ก) และคา STEC (ยังไมไดทําการชดเชยคาไบอสั) ที่วัดจากคู  

              สถานี KMIT-AERO (ข) คาดีเลยเกรเดียนสงูสุดที่วัดไดจากดาวเทียม PRN9 ในวันที่ 22  

              กันยายน ค.ศ. 2011 (ค) 

  

อยางไรก็ตามในรูปที่ 5.14 จะแสดงดีเลยเกรเดียนตสูงสุดที่วัดได ซึ่งเกิดข้ึนในวันที่ 22 กันยายน ค.ศ. 

2011 โดยวัดไดจากคูสถานี AERO-KMIT ซึ่งมีคา 178.667 mm/km โดยคา STEC (ยังไมไดทําการกําจัด

ไบอัส) ของทั้งสองสถานีจะแสดงถึงการลดลงอยางรวดเร็วของปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในชวงเวลา

ประมาณ 13:00-13:45 , 14:15-14:45 และ 15:45-16:15 ตามเวลาสากล (UTC) ซึ่งสามารถแสดงถึงการ

เกิดปรากฏการณ EPB จํานวน 3 บริเวณ (เกิดฟองอากาศ 3 ลูก) ในชวงเวลาที่สัญญาณจากดาวเทียม 

PRN9 โคจรผานช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยคาดีเลยเกรเดียนตสูงสุดที่พบจะอยูในบริเวณการเกิด 

EPB ในบริเวณแรก ที่ดาวเทียมมีมุมเงยเทากับ 38.90° นอกจากน้ียังพบการขาดหายของขอมูล (loss of 

(ก)

(ข)

(ค)
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tracking) ในชวงการเกิดปรากฏการณ EPB โดยในกระบวนการที่ไดนําเสนอใน LTIAM ไดแนะนําใหทํา

การเช่ือมขอมูล GPS ที่ขาดหายไปในชวงเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรโดยใชวิธี 

polynomial fitting ซึ่งจะเหมาะสําหรับความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่ เกิดจาก

ปรากฏการณ SED (Storm Enhance Density) แตจากการสังเกตคา STEC ในชวงเกิดการ เกิด

ปรากฏการณ EPB น้ันพบวามีการเปลี่ยนแปลงที่คอนขางซบัซอน การทําการเช่ือมขอมูลที่ขาดหายดวยวิธี 

polynomial fitting อาจจะกอใหเกิดความผิดพลาดในการตรวจวัดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอ

โนสเฟยรที่เกิดจากปรากฏการณ EPB ได แตอยางไรก็ตามผลกระทบดังกลาวไมไดทําการวิเคราะหใน

วิทยานิพนธน้ี ทั้งน้ีเพื่อความนาเช่ือถือของขอมูลในวิทยานิพนธน้ีจึงทําการวิเคราะหคาดีเลยเกรเดียนตที่

วัดจากดาวเทียมที่มีมุมเงยมากกวา 30° เพื่อลดผลกระทบของการเกิด cycle slip ที่เกิดข้ึนอยางรุนแรง

ในชวงมุมเงยตํ่าขณะการเกิดปรากฏการณ EPB อยางไรก็ตามจึงยังตองมีการตรวจสอบคาดีเลยเกรเดียนต

อีกครั้งเพื่อยืนยันวาเกิดข้ึนจากความผิดปกติช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร ไมใชมาจากความผิดพลาดของ

เครื่องรับ GPS 

 

 
 

รูปท่ี 5.15 คาดีเลยเกรเดียนตสูงสุดในแตละวันเมื่อเปรียบเทียบกบัคามุมเงยของดาวเทียมทีท่ําการสังเกต 

 

 คาดีเลยเกรเดียนตที่สังเกตในแตละมุมเงยของดาวเทียมจากตารางที่ 1 และ 2 จะถูกสรุปอยูใน

รูปที่ 5.15 โดยคาสวนใหญจะอยูในชวง 30-100 mm/km ซึ่งความสัมพันธระหวางมุมเงยของดาวเทียม
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กับคาดีเลยเกรเดียนตน้ันยังไมเปนที่ชัดเจนนัก โดยคาดีเลยเกรเดียนตที่ไดจากการสังเกตในการศึกษาน้ี

พบวาคาดีเลยเกรเดียนตมีการเปลี่ยนแปลงที่ซับซอน ซึ่งสอดคลองกับปรากฏการณ EPB ที่มีโครงสรางที่

ซับซอน โดยสําหรับรางมาตรฐานและระเบียบวิธีปฏิบัติ (Standards and Recommended Practices - 

SARPs) ของ GAST-D (GBAS Approach Service Type D) [60] ซึ่ ง เปนมาตรฐาน GBAS ที่ ใชงาน

สําหรับความแมนยําในลงจอดของอากาศยานระดับ CAT-II และ CAT-III น้ันไดแนะนําวาคาดีเลยเกร- 

เดียนตของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรควรจะตองตํ่ากวา 1.5 เมตร ในขณะที่อากาศยานอยูหางจาก

สถานี GBAS ภาคพื้นดิน 5 กิโลเมตร หรือ 300 mm/km ถึงแมวาคาสูงสุดที่วัดไดในบทความน้ีจะมีคาตํ่า

กวาคาที่มาตรฐานกําหนด อยางไรตามก็ควรที่จะตองมีการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตของช้ันบรรยากาศ

ไอโอโนสเฟยรตอไปเพื่อทําการตรวจสอบขอมูลใหมากข้ึน รวมทั้งขยายสถานีตรวจวัดไปยังภูมิภาคอื่นๆ 

ของประเทศไทยตอไป 
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บทท่ี 6 

การออกแบบระบบประเมินความเสี่ยงสําหรับการใชงานระบบ 

GBAS สําหรับประเทศไทย 

 
 ในบทที่ 5 น้ันไดอธิบายเกี่ยวกับการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนต ซึ่งเปนพารามิเตอรที่สําคัญที่ใช

ในการประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS โดยเน้ือหาในบทน้ีจะอธิบายการออกแบบระบบ

ประเมินความเสี่ยงสําหรบัการใชงานระบบ GBAS ในประเทศไทย ซึ่งจะไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ 

EPB (Equatorial Plasma Bubble) รวมทั้งวิธีลดความเสี่ยงโดยอาศัยเทคนิค PDGS (Position-Domain 

Geometry Screening) ซึ่งจะทําการขยายคาพารามิเตอรอันไดแก vig ที่สถานี GBAS สงไปใหเครื่องรบั 

GPS บนอากาศยาน เพื่อใชในการเพิ่มคาขอบเขตการปองกันใหมากกวาขอบเขตการแจงเตือน ซึ่งจะทํา

ใหกลุมดาวเทียม (Satellite Geometry) ที่มีความเสี่ยงในการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อเกิดความผิดปกติ

ของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันไมสามารถใชงานได โดยในการทดลองจะทําการจําลองความเสี่ยง

ของการใชงานระบบ GBAS เมื่อเกิดปรากฏการณ EPB ที่สนามบินสุวรรณภูมิ ประเทศไทย ซึ่งจะทําการ

คํานวณหาคาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) ที่เหมาะสมสําหรับเพื่อใชในการลดความเสี่ยง

ของการระบุตําแหนงผิดพลาดของเครื่องรับ GPS บนอากาศยาน 

 

6.1 การทบทวนวรรณกรรมที่เก่ียวของ 

 6.1.1 แบบจําลองความเสี่ยงสําหรับปรากฏการณ SED 

 ในการประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS ในชวงเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศ

ไอโอโนสเฟยรน้ัน ในงานวิจัย [44-45] ไดนําเสนอแบบจําลองความเสี่ยง (Ionospheric Threat Model) 

อันเน่ืองมาจากปรากฏการณ SED (Storm Enhance Density) ที่เกิดข้ึนบริเวณประเทศสหรัฐอเมริกา 

เพื่อใชในการประเมินคาความผิดพลาดในการระบุตําแหนงของเครื่องรับ GPS บนอากาศยาน โดยจะมี

ลักษณะคลายรูปลิ่มแสดงคาดีเลยในเชิงระยะทางที่เกิดจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร

ดังรูปที่ 6.1 ซึ่งจะมีพารามิเตอรทีส่ําคัญ 3 ตัวไดแก ความเร็ว (Front Speed) ความกวาง (Front Width) 

และความชัน (Front Slope) โดยที่คาความชันของแบบจําลองน้ีก็คือคาดีเลยเกรเดียนต ซึ่งจาก

แบบจําลองน้ีจะกําหนดใหมีคาคงที่ โดยจากงานวิจัย [43] ไดทําการวิเคราะหคาพารามิเตอรของ

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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แบบจําลองความเสี่ยงดังกลาวในบริเวณประเทศสหรัฐอเมริกาในชวงเกิดปรากฏการณ SED ซึ่งจะสรุปอยู

ในตารางที่ 6.1 โดยแบบจําลองความเสี่ยงดังกลาวน้ันไดถูกนําเสนอสําหรับการใชประเมินความเสี่ยงตอ

ระบบ GBAS ที่ระดับการตัดสินใจ CAT-I สําหรับการใชงานระบบ GBAS ที่ประเทศสหรัฐอเมริกา  

 

 
 

รูปท่ี 6.1 แบบจําลองความเสี่ยงการเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร 

 

ตารางท่ี 6.1 พารามิเตอรของแบบจําลองความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอ- 

                โนสเฟยร [63] 

Parameter Value 

Maximum Front Slope (mm/km)  

   - Low elevation (<15°) 375 

   - Medium elevation (15°<El<65°) 375+50(El-15)/50 

   - High elevation (>65°) 425 

Front width (km) 25-200 

Front speed (m/s) 0-750 

Maximum differential delay (m) 50 
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 6.1.2 การจําลองความผิดพลาดในการระบุตําแหนงสําหรับปรากฏการณ SED 

ในการประเมินความเสี่ยงของการใชงานระบบ GBAS จากแบบจําลองความเสี่ยงดังกลาวน้ัน จะ

เปนการจําลองความผิดพลาดของการระบุตําแหนงของเครื่องรับ GPS บนอากาศยานเมื่อไดรับคาแกไข

ความผิดพลาดที่ไมถูกตองจากสถานี GBAS ภาคพื้นดิน ซึ่งสําหรับสถานี GBAS ที่ใชงานในระดับการ

ตัดสินใจ CAT-I น้ันจะใชเทคนิค CCD (Code Carrier Divergence) [61] ในการตรวจจับการเปลีย่นแปลง

ตามเวลาของคาดีเลยที่เกิดข้ึนจากช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร อยางไรก็ตามเน่ืองจากดาวเทียม GPS น้ัน

จะมีการเคลื่อนที่อยูตลอดเวลา โดยในกรณีที่ความเร็วของจุดตัดสัญญาณที่เดินทางผานช้ันบรรยากาศไอ-

โอโนสเฟยร (IPP : Ionospheric Pierce Point) เคลื่อนที่ดวยความเร็วเทากับความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร จะทําให CCD ไมสามารถตรวจจับการเกิดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศ    

ไอโอโนสเฟยรได โดยจะกอใหเกิดความผิดพลาดทั้งสถานี GBAS ภาคพื้นดินและเครื่องรับ GPS บน

อากาศยาน (เน่ืองจากดีเลยในช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรน้ันเกิดการเปลี่ยนแปลงอยางกะทันหัน ทําให

วิธีการลดสัญญาณรบกวนดวยตัวกรอง Hutch ในสมการที่ 4.1 เกิดความผิดพลาดข้ึน) 

 

    
(ก)                                                           (ข) 

รูปท่ี 6.2 การจําลองความผิดพลาดของการระบุตําแหนงอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ SED [64] (ก) เมื่อ 

            พิจารณาภาพตัดขวางของการทํางานระบบ GBAS (ข) เมื่อพจิารณาลักษณะการเคลื่อนที่ของ             

            IPP 

 

 ในรูปที่ 6.2 แสดงวิธีการจําลองความผิดพลาดของการระบุตําแหนงอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ 

SED เมื่อพิจารณาภาพตัดขวางของการทํางานระบบ GBAS (ก) และเมื่อพิจารณาลักษณะการเคลื่อนที่

ของ IPP (ข) ตามลําดับ โดยในงานวิจัย [61] ไดทําการจําลองความผิดพลาดของการตรวจจับการเกิด

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (ในที่น้ีคือการเคลื่อนที่ของความชัน) ซึ่งจะข้ึนอยูกับคา

ผลตางระหวางความเร็วการเคลื่อนที่ของความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร (Front Speed) 

กับความเร็วการเคลื่อนที่ของจุด IPP กับ (คาความเร็วสัมพัทธ) ซึ่งจากแบบจําลองความผิดพลาดในเชิง

ระยะทาง ในกรณีที่ CCD ไมสามารถตรวจจับความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรจะมีคาดัง

ตารางที่ 6.2 โดยจะแบงความผิดพลาดในเชิงระยะทางตามลักษณะความเร็วสัมพัทธเปน 3 กรณีไดแก  

กรณีความเร็วสัมพัทธตํ่า (slow relative front speed) ซึ่งความนาจะเปนที่ CCD จะไมสามารถ

ตรวจจับความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดน้ันมีคาสูง โดยจะพิจารณาคาความเร็วสัมพัทธ  

( v ) ที่มีคาตํ่ากวา 40 m/s ซึ่งคาความผิดพลาดเชิงระยะทางที่มากที่สุด ( k ) จะสามารถคํานวณไดจาก

สมการในตารางที่6.2 โดย w และ g คือความกวาง (km) และความชัน (mm/km) ตามลําดับ ซึ่งจาก

แบบจําลองความเสี่ยง airX คือระยะหางระหวางอากาศยานกับสถานี GBAS ภาคพื้นดิน (km) airv คือ

ความเร็วของอากาศยาน (km/s)  คือคาชวงเวลาที่ใชในตัวกรอง Hutch สําหรับลดสัญญาณรบกวนของ

คาการวัดระยะทางเทียมของสถานี GBAS ภาคพื้นดินซึ่งจะมีคาเทากับ 100 วินาที  

กรณีความเร็วสัมพัทธปานกลาง (moderate relative front speed) จะพิจารณาคาความเร็ว

สัมพัทธอยูในชวง 40-110 m/s โดยคาความผิดพลาดเชิงระยะทางที่มากที่สุดในกรณีที่ CCD ไมสามารถ

ตรวจจับความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดจะมีคาเทากับ 4 เมตร 

กรณีความเร็วสัมพัทธสูง (fast relative front speed) ซึ่งโอกาสที่ CCD จะสามารถตรวจจับ

ความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดคอนขางสูง โดยคาความผิดพลาดเชิงระยะทางที่มาก

ที่สุดในกรณีที่ CCD ไมสามารถตรวจจับความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรไดจะมีคาเทากับ 

2.5 เมตร 

 

ตารางท่ี 6.2 แบบจําลองความผิดพลาดในเชิงระยะทางของ CCD [61] 

คาความเร็วสัมพทัธ ( v ) 

(m/s) 

ความผิดพลาดในเชิงระยะทาง ( k ) 

(m) 

40v    50min , 2k air airg X v
w

     
 

 

40 110v    4k   

110 v   2.5k   
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 โดยในการจําลองความผิดพลาดของการระบุตําแหนงอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ SED น้ัน จะ

สมมติใหดาวเทียมจํานวน 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณดังกลาว เน่ืองจากมีโอกาสกอใหเกิด

ความผิดพลาดในการระบุตําแหนงมากที่สุด (ถาในกรณีไดรับผลกระทบมากกวา 2 ดวงจะทําใหคาความ

ผิดพลาดของการระบุตําแหนงน้ันถูกชดเชยโดยคาความคลาดเคลื่อนของนาฬิกาเครื่องรับ [63]) โดยใน

การประเมินความเสี่ยงของอากาศยานในชวงรอนลงจอดจะพิจารณาความผิดพลาดของการระบุตําแหนง

ในแนวด่ิงอันเน่ืองมาจากเหตุผลดานความปลอดภัย ซึ่งความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงที่

เกิดจากความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรจะสามารถคํานวณไดจากสมการที่ 6.1 

 

1, 2 , 1 1 , 2 2k k vert k k vert k kIEV S S                                   (6.1) 

 

โดยที่ 1, 2k kIEV คือคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงที่เกิดจากความผิดปกติของช้ัน

บรรยากาศไอโอโนสเฟยร (IEV: Ionosphere Induced Error in Vertical) (เมตร) เมื่อพิจารณาดาวเทยีม 

k1 และ k2 ซึ่งคา , 1vert kS  และ , 2vert kS คือคาของเมทริกซโปรเจคช่ันที่โปรเจคตําแหนงเครื่องรับ GPS ใน

แนวด่ิงเมื่อพิจารณาจากดาวเทียม k1 และ k2 ตามลําดับ โดยที่ 1k และ 2k  คือคาความผิดพลาดในเชิง

ระยะทางของดาวเทียม k1 และ k2 ตามลําดับ  

ในการจําลองความผิดพลาดในการระบุตําแหนงสําหรับปรากฏการณ SED น้ันจะเริ่มจากทําการ

คาดคะเนกลุมดาวเทียม (Satellite Geometry) ที่จะสามารถรับสัญญาณไดโดยสถานี GBAS ภาคพื้นดิน 

ซึ่งจะสามารถคํานวณไดลวงหนาจากขอมูล Almanac แตอยางไรก็ตามในทางปฏิบัติน้ันเครื่องรับ GPS 

บนอากาศยานอาจจะไมสามารถรับสัญญาณจากกลุมดาวเทียมที่เหมือนกันกับสถานี GBAS ภาคพื้นดิน 

โดยในงานวิจัย [61] จะสมมติวามีดาวเทียมมากที่สุด 2 ดวงที่เครื่องรับ GPS บนอากาศยานน้ันจะไม

สามารถใชงานไดเหมือนกับสถานี GBAS ภาคพื้นดิน ดวยเหตุน้ีในการจําลองความผิดพลาดในการระบุ

ตําแหนงน้ันจึงจําเปนที่จะตองจําลองกลุมดาวเทียมที่เปนไปไดทั้งหมดที่เครื่องรับ GPS บนอากาศยานจะ

ใชในการระบุตําแหนง โดยจะใชวิธีการจัดหมู (Combination) ซึ่งจํานวนซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมที่

เปนไปไดทั้งหมดจะสามารถคํานวณไดดังสมการที่ 6.2 

 

2 1 2

N

k N

N N N N
k N N N 

       
                 

                                (6.2) 
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ยกตัวอยางเชน ในกรณีของสถานี GBAS ภาคพื้นดินรับสัญญาณไดจากดาวเทียมทั้งหมด 7 ดวง (N=7) 

ดังน้ันจํานวนซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมที่เปนไปไดทั้งหมดที่เครื่องรับ GPS บนอากาศยานจะใชในการระบุ

ตําแหนงจะมีทั้งหมด 29 กลุม (1 +7 +21) โดยในการประเมินความเสี่ยงน้ันจะพิจารณาจากคาความ

ผิดพลาดในการระบุตําแหนงแนวด่ิงที่มากที่สุด ซึ่งจะทําการจําลองความผิดพลาดของการระบุตําแหนงใน

แนวด่ิงสําหรับแตละคูดาวเทียมที่เปนไปไดในแตละซับเซ็ต (i) กลุมดาวเทียม ซึ่งความผิดพลาดของการ

ระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดของแตละซับเซ็ตกลุมดาวเทียมจะเรียกวา MIEV (Maximum Ionospheric 

Induced Error in Vertical) 

 

1, 2max( )i k kMIEV IEV                                       (6.3) 

 

 
(ก)                                                           (ข)                              

รูปท่ี 6.3 ตัวอยางคา MIEV (ก) และคาขอบเขตการปองกันแนวด่ิง (VPL) (ข) [63] 

 

ในรูปที่ 6.3 (ก) จะแสดงตัวอยางคา MIEV ที่คํานวณจากซับเซ็ตกลุมดาวเทียมทั้งหมด 29 ซับเซ็ต ซึ่งจะ

พบวามีซับเซ็ตกลุมดาวเทียมทั้งหมด 11 ซับเซ็ต (4 6 7 11 12 16 17 21 24 25 26) ที่มีคา MIEV เกิน

กวาระดับคาความผิดพลาดที่ยอมรับได (TEL: Tolerable Error Limit) โดยที่ระดับการตัดสินใจ CAT-I 

(200 ฟุต ≈ 61 เมตร) จะมีระดับคาความผิดพลาดที่ยอมรับได (เมื่อพิจารณาจากระยะความสูงของสิ่งกีด

ขวาง (Obstacle Clearance Surface)) จะมีคาเทากับ 28.8 เมตร [64] โดยในรูปที่ 6.3 (ข) จะแสดงคา

ขอบเขตการปองกันแนวด่ิง (ในกรณีที่ไมมีเครื่องรับที่สถานี GBAS ภาคพื้นดินทํางานผิดพลาด) (VPLH0) 

ซึ่งจะพบวาซับเซ็ตกลุมดาวเทียมที่ 4 17 21 25 จะมีคาขอบเขตการปองกันแนวด่ิงที่มากกวาคาขอบเขต
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การแจงเตือนแนวด่ิง (VAL) (โดยที่ระดับการตัดสินใจ CAT-I จะมีคาเทากับ 10 เมตร) โดยซับเซ็ตดังกลาว

จะไมถูกใชงานในการระบุตําแหนงโดยเครื่องรับ GPS บนอากาศยาน (VPL H0>VAL) แตอยางไรก็ตามยัง

หลงเหลือซับเซ็ตกลุมดาวเทียม 6 7 11 12 16 24 26 ที่อาจจะกอใหเกิดความเสี่ยงในการระบุตําแหนง

แนวด่ิงผิดพลาดเกินระดับคาความผิดพลาดที่ยอมรับได (Unsafe Geometry) เน่ืองจากเครื่องรับ GPS 

บนอากาศยานอาจจะใชซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมเหลาน้ีในการระบุตําแหนง (MIEV>TEL แต 

VPLs<VAL) ซึ่งในหัวขอถัดไปจะอธิบายถึงเทคนิคที่ใชในการลดความเสี่ยงดังกลาว 

 

6.1.3 วิธีการลดความเสี่ยงดวยเทคนิค PDGS (Position-Domain Geometry Screening) 

ในการลดความเสี่ยงของการระบุตําแหนงแนวด่ิงผิดพลาดเกินระดับคาความผิดพลาดที่ยอมรับได

น้ัน วิธีการหน่ึงที่ใชคือ PDGS (Position-Domain Geometry Screening) ซึ่งไดนําเสนอครั้งแรกใน

งานวิจัย [61] โดยจะทําการขยายคาพารามิเตอรไดแกคา vig และ ,gnd k ที่สถานี GBAS สงไปใหเครื่องรบั 

GPS บนอากาศยาน เพื่อเพิ่มคาขอบเขตการปองกันใหมากกวาขอบเขตการแจงเตือนในแนวด่ิง 

(VPLs>VAL) สําหรับซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมที่มีความเสี่ยง (MIEV>TEL แต VPLs<VAL) โดยระบบจะ

ทําการคํานวณคาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) ที่เหมาะสมสําหรับสถานี GBAS ภาคพื้นดิน

ในแตละวัน แตอยางไรก็ตามการกระทําดังกลาวจะสงผลทําใหบางซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมไมสามารถใช

งานได (MIEV<TEL แต VPLs>VAL) ซึ่งในงานวิจัย [62,65] ไดพยายามปรับปรุงประสิทธิภาพของเทคนิค

ดังกลาว โดยจะอาศัยการขยายคาพารามิเตอร kP ซึ่งเปนพารามิเตอรที่ใชในการคํานวณคาขอบเขตการ

ปองกันในกรณีที่มีขอมูล Ephemeris ผิดพลาด (VPLeph) โดยจะทําการคํานวณหาคาพารามิเตอรการ

ขยายสําหรับดาวเทียมแตละดวงที่ทําใหเกิดผลกระทบตอซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมปกติที่นอยที่สุด แต

อยางไรก็ตามในทางปฏิบัติน้ันจะใชเวลาในการคํานวณคอนขางนานซึ่งอาจจะไมเหมาะสาํหรบัการคํานวณ

คาพารามิเตอรการขยายในเวลาจริง ซึ่งการทํางานของเทคนิค PDGS น้ันจะสรุปอยูในรูปที่ 6.4 โดยที่สวน

ประเมินความผิดพลาดของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรที่มีตอการระบุตําแหนงน้ันจะออกแบบสําหรับ

ปรากฏการณ SED ซึ่งจําเปนที่จะตองมีการปรับปรุงสําหรับการประยุกตใชงานสําหรับสถานี GBAS ใน

ประเทศไทย ซึ่งจะไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB 
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รูปท่ี 6.4 การลดความเสี่ยงดวยวิธี PDGS (Position-Domain Geometry Screening) [66] 

 

6.2 การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ EPB 

 สําหรับการจําลองความผิดพลาดของการระบุตําแหนงอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ EPB สําหรับ

สถานี GBAS ที่ติดต้ังในประเทศไทยน้ันจะแตกตางกับวิธีการที่ใชจําลองปรากฏการณ SED ซึ่งใน

วิทยานิพนธฉบับน้ีจะนําเสนอการออกแบบวิธีการจําลองความผิดพลาดของการระบุตําแหนง โดยจะ

อาศัยคุณลักษณะของปรากฏการณ EPB มาชวยในการออกแบบการจําลองความผิดพลาด โดย

ปรากฏการณ EPB น้ันจะมีลักษณะคลายฟองอากาศแทรกตัวอยูบริเวณช้ันลางของช้ันบรรยากาศไอโอ-

โนสเฟยร ซึ่งจะทําใหคาดีเลยในเชิงระยะทางมีคานอยกวาบริเวณรอบขาง โดยสามารถเคลื่อนที่ไปทางทิศ

ตะวันออกตามลักษณะของความแรงของลมในช้ันบรรยากาศ (Thermospheric Wind) นอกจากน้ีจาก

การตรวจวัดคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิในบางครั้ง จะพบการเกิดปรากฏการณ EPB หลายบริเวณ (มี

ฟองอากาศหลายฟอง) ในเวลาใกลเคียงกัน รวมทั้งการเกิดปรากฏการณซินทิเลช่ันซึ่งจะทําใหเครื่องรับ 

GPS ไมสามารถรับสัญญาณไดจากดาวเทียมบางดวง (loss of lock signal) จากคุณลักษณะของ

ปรากฏการณ EPB ที่กลาวมาน้ัน ในรูปที่ 6.5 จะแสดงลักษณะแบบจําลองความเสี่ยงอันเน่ืองมาจาก

ปรากฏการณ EPB ซึ่งจะมีลักษณะคลายกับแบบจําลองความเสี่ยงจากปรากฏการณ SED หลายอันซอน

กัน ซึ่งสําหรับแตละ EPB น้ันจะมีความชัน (Front Slope) ทั้งสองดาน โดยในการจําลองการระบุตําแหนง

ผิดพลาดจากแบบจําลองความเสี่ยงน้ีจะแบงออกเปน 3 กรณี คือ 
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รูปท่ี 6.5 แบบจําลองความเสี่ยงอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ EPB 

 

6.2.1 การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทียม 1 ดวงไดรับผลกระทบจาก

ปรากฏการณ EPB (Single-satellite impact scenario) 

 

 
รูปท่ี 6.6 การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทยีม 1 ดวง 

                                  ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB 

 

 จากรูปที่ 6.6 จะแสดงลักษณะการจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทียม 1 ดวงไดรับ

ผลกระทบจากปรากฏการณ EPB ในรูปแบบสองมิติ (เมื่อพิจารณาจากมุมมองดานบน) โดยจะเริ่มจากการ

หาคาความเร็วในแนวทิศตะวันออกของจุด IPP ( kV ) ของดาวเทียมแตละดวง ซึ่งจากตัวอยางในรูปน้ีจะมี
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ทั้งหมด 8 ดวง (k=1,2,...,8) โดยจะสมมติใหความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB น้ันจะมีคาอยู

ในชวง ,minEPBV ถึง ,maxEPBV จากน้ันจะทําการจําลองคาความผิดพลาดเชิงระยะทางที่เปนไปไดทั้งหมด

จากดาวเทียมแตละดวงเมื่อไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB (Single EPB) โดยจะกําหนดคา

ความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB ( EPBV ) ในลักษณะที่จะกอใหเกิดคาความผิดพลาดเชิง

ระยะทางมากที่สุด (Worst-case scenario) ซึ่งจะแบงออกเปน 3 กรณีไดแก 

 

 1. ,min ,maxEPB k EPBV V V   

 ในกรณีน้ีจะทําการกําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB มีคาเทากับ

ความเร็วในแนวทิศตะวันออกของจุด IPP ของดาวเทียม ( EPB kV V ) ซึ่งจะทําใหคาความเร็วสัมพัทธน้ัน

มีคาเปนศูนย โดยจากแบบจําลองความผิดพลาดเชิงระยะทางของ CCD ในตารางที่ 6.2 จะไดวา 

 

 2k air airg X v                                           (6.4) 

 

โดยที่ k คือคาความผิดพลาดเชิงระยะทาง (m) g คือความชัน (mm/km) จากแบบจําลองความเสี่ยง 

airX คือระยะหางระหวางอากาศยานกับสถานี GBAS ภาคพื้นดิน (km) airv คือความเร็วของอากาศยาน 

(km/s)  คือคาชวงเวลาที่ใชในตัวกรอง Hutch สําหรับลดสัญญาณรบกวนของคาการวัดระยะทางเทียม

ของสถานี GBAS ภาคพื้นดินซึ่งจะมีคาเทากับ 100 วินาที 

 

 2. ,mink EPBV V  

 ในกรณีน้ีจะทําการกําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB มีคาเทากับ

ความเร็วตํ่าสุด ( ,minEPB EPBV V )  โดยคาความผิดพลาดเชิงระยะทาง ( k ) จะข้ึนอยูกับคาความเร็ว

สัมพัทธ ,mink EPBV V  

 

 3. ,maxk EPBV V  

 ในกรณีน้ีจะทําการกําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB มีคาเทากับ

ความเร็วสูงสุด ( ,maxEPB EPBV V )  โดยคาความผิดพลาดเชิงระยะทาง ( k ) จะข้ึนอยูกับคาความเร็ว

สัมพัทธ ,maxk EPBV V  

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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หลังจากน้ันจะทําการคํานวณหาคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสําหรับ

ดาวเทียมแตละดวงเมื่อไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB ไดดังน้ี 

 

,k vert k kIEV S                                                (6.5) 

 

โดยที่ kIEV  คือคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงที่ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB 

(Single EPB) (เมตร) ซึ่งคา ,vert kS  คือองคประกอบของเมทริกซโปรเจคช่ันที่โปรเจคตําแหนงเครื่องรับ 

GPS ในแนวด่ิงเมื่อพิจารณาจากดาวเทียม k โดยที่ k คือคาความผิดพลาดในเชิงระยะทาง (เมตร) ซึ่ง

ความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดของแตละซับเซ็ตกลุมดาวเทียมจะหาไดจาก 

 

1 max( )sat kMIEV IEV                                       (6.6) 

 

โดยที่ 1satMIEV คือคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดที่เปนไปไดเมื่อมีดาวเทียม 1 

ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB จํานวน 1 บริเวณ (Single EPB)  

 

6.2.2 การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจาก

ปรากฏการณ EPB หลายบริเวณ (Double-satellite impact scenario with different front) 

ในรูปที่ 6.7 จะแสดงลักษณะการจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับ

ผลกระทบจากปรากฏการณ EPB หลายบริเวณ (Multiple EPBs) ในรูปแบบสองมิติ โดยตัวอยางในรูปจะ

เปนดาวเทียมดวงที่ 1 และ 3 ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB1 และ EPB2 ตามลําดับ ซึ่งในการ

พิจารณาผลกระทบจากการเกิดปรากฏการณ EPB หลายบริเวณ (ไมไดมาจากปรากฏการณ EPB 

เดียวกัน) จะกําหนดให W คือระยะหางใกลที่สุดระหวางความชันของปรากฏการณ EPB ที่อยูติดกัน 

(กิโลเมตร) โดยในการจําลองคาความผิดพลาดเชิงระยะทางน้ันจะใชหลักการเดียวกับกรณีแรก ซึ่งจะ

กําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของแตละปรากฏการณ EPB ( EPBV ) น้ันเปนอิสระตอกัน เพื่อกอใหเกดิ

คาความผิดพลาดเชิงระยะทางมากที่สุดในแตละคูดาวเทียมที่เปนไปไดทั้งหมด โดยคาความผิดพลาดของ

การระบุตําแหนงในแนวด่ิงสําหรับคูดาวเทียมจะสามารถคํานวณไดดังน้ี 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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รูปท่ี 6.7 การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทยีม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ  

              EPB หลายบรเิวณ 

  

1 2 , 1 1 , 2 2k k vert k k vert k kIEV S S                                      (6.7) 

 

โดยที่ 1 2k kIEV คือคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงที่ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ 

EPB หลายบริเวณ (Multiple EPBs) (เมตร) เมื่อพิจารณาดาวเทียม k1 และ k2 ซึ่งคา , 1vert kS  และ 

, 2vert kS คือองคประกอบของเมทริกซโปรเจคช่ันที่โปรเจคตําแหนงเครื่องรับ GPS ในแนวด่ิง โดยที่ 1k และ 

2k  คือคาความผิดพลาดในเชิงระยะทางของคูดาวเทียมที่ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB ซึ่ง

ความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดของแตละซับเซ็ตกลุมดาวเทียมจะหาไดจาก 

 

2 _ _ 1 2max( )sat multi EPB k kMIEV IEV                                 (6.8) 

 

โดยที่ 2 _ _sat multi EPBMIEV คือคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดที่เปนไปไดเมื่อมี

ดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB หลายบริเวณ (Multiple EPBs)  

 

 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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6.2.3 การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจาก

ปรากฏการณ EPB เดียวกัน (Double-satellite impact scenario with same front) 

 

 
รูปท่ี 6.8 การจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทยีม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ  

              EPB เดียวกัน 

 

 ในรูปที่ 6.8 จะแสดงลักษณะการจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดเมื่อมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับ

ผลกระทบจากการเอียงตัวของปรากฏการณ EPB เน่ืองจากการวางตัวในแนวเหนือ-ใตของปรากฏการณ 

EPB น้ันจะอยูในแนวของสนามแมเหล็กโลก ซึ่งอาจจะเกิดเอียงตัวได โดยจะกําหนดให   คือคามุมเอียง 

(Tilt Angle) ของปรากฏการณ EPB ที่มีคามากที่สุดเมื่อพิจารณาจากทิศเหนือ โดยจะกําหนดคาความเร็ว

การเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB ( EPBV ) ในลักษณะที่จะกอใหเกิดคาความผิดพลาดเชิงระยะทางมาก

ที่สุด (Worst-case scenario) ซึ่งจะแบงออกเปน 4 กรณีไดแก 

 

 1. ,min 1 ,maxEPB k EPBV V V   

   สําหรับในกรณีน้ีจะทําการกําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB มีคาเทากับ

ความเร็วในแนวทิศตะวันออกของจุด IPP ของดาวเทียม k1 ( 1EPB kV V ) โดยคาความผิดพลาดเชิง

ระยะทางของดาวเทียม k1 ( 1k ) จะสามารถคํานวณไดดังสมการที่ 6.4 สวนคาความผิดพลาดเชิง

ระยะทางของดาวเทียม k2 ( 2k ) จะข้ึนอยูกับคาความเร็วสัมพัทธ 2 1k kV V  

 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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 2. ,min 2 ,maxEPB k EPBV V V   

 สําหรับในกรณีน้ีจะทําการกําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB มีคาเทากับ

ความเร็วในแนวทิศตะวันออกของจุด IPP ของดาวเทียม k2 ( 2EPB kV V ) โดยคาความผิดพลาดเชิง

ระยะทางของดาวเทียม k2 ( 2k ) จะสามารถคํานวณไดเหมือนสมการที่ 6.4 สวนคาความผิดพลาดเชิง

ระยะทางของดาวเทียม k1 ( 1k ) จะข้ึนอยูกับคาความเร็วสัมพัทธ 1 2k kV V  

 

 3. ,minEPB EPBV V  

 ในกรณีน้ีจะทําการกําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB มีคาเทากับ

ความเร็วตํ่าสุด ( ,minEPB EPBV V )  โดยคาความผิดพลาดเชิงระยะทางของดาวเทียม k1 และ k2 ( 1k และ

2k ) จะข้ึนอยูกับคาความเร็วสัมพัทธซึ่งจะมีคาเทากับ ,min 1EPB kV V  และ ,min 2EPB kV V  ตามลําดับ 

 

 4. ,maxEPB EPBV V  

 ในกรณีน้ีจะทําการกําหนดใหคาความเร็วการเคลื่อนที่ของปรากฏการณ EPB มีคาเทากับ

ความเร็วสูงสุด ( ,maxEPB EPBV V )  โดยคาความผิดพลาดเชิงระยะทางของดาวเทียม k1 และ k2 ( 1k และ

2k ) จะข้ึนอยูกับคาความเร็วสัมพัทธซึ่งจะมีคาเทากับ ,max 1EPB kV V  และ ,max 2EPB kV V  ตามลําดับ 

 

โดยที่ในแตละกรณีจะทําการคํานวณหาคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสําหรับ

แตละคูดาวเทียมที่เปนไปไดทั้งหมด ซึ่งจะสามารถคํานวณไดเหมือนสมการที่ 6.7 ซึ่งความผิดพลาดของ

การระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดของแตละซับเซ็ตกลุมดาวเทียมจะหาไดจาก 

 

2 _ _ 1 2max( )sat same EPB k kMIEV IEV                                 (6.9) 

 

โดยที่ 2 _ _sat multi EPBMIEV คือคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดที่เปนไปไดเมื่อมี

ดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB เดียวกัน (Single EPBs) ซึ่งในการประเมินความ

เสี่ยงของการระบุตําแหนงผิดพลาดน้ันจะพิจารณาจากคา MIEV ที่มากที่สุดของทุกๆ กรณี เน่ืองดวย

เหตุผลดานความปลอดภัย ดังน้ันจะไดวา 

 

1 2 _ _ 2 _ _max( )EPB sat sat multi EPB sat same EPBMIEV MIEV MIEV MIEV           (6.10)                                 
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โดยที่ EPBMIEV คือคาความผิดพลาดของการระบุ ตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดที่ เปนไปได เมื่อเกิด

ปรากฏการณ EPB 

 นอกเหนือจากผลกระทบจากความผิดพลาดในเชิงระยะทางแลว ปรากฏการณ EPB น้ันจะ

กอใหเกิดปรากฏการณซินทิเลช่ันซึ่งจะทําใหเครื่องรับ GPS บนอากาศยานไมสามารถรับสัญญาณไดจาก

ดาวเทียมบางดวง (loss of lock signal) ซึ่งจะสงผลตอประสิทธิภาพในการระบุตําแหนงของเครื่องรับ 

โดยจะกําหนดให L คือจํานวนดาวเทียมมากที่สุดที่เปนได ที่ไมสามารถรับสัญญาณไดในชวงเกิด

ปรากฏการณซินทิเลช่ัน โดยจํานวนซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมที่เปนไปไดทั้งหมดจะสามารถคํานวณไดจาก 

 

...
1 min( , 4)

N

k N L

N N N N
k N N N L 

       
                  

                   (6.11) 

 

โดยที่ N คือจํานวนดาวเทียมที่คาดคะเนวาสถานี GBAS ภาคพื้นดินจะสามารถรับสัญญาณได ซึ่งสามารถ

คํานวณไดจากขอมูล Almanac โดยจํานวนดาวเทียมตํ่าสุดที่จะสามารถใชในการระบุตําแหนงจะมีคา

เทากับ 4 ดวง ซึ่งในกรณีที่นอยกวาน้ันระบบจะไมสามารถทํางานได (Unavailable Service) ซึ่งในตาราง

ที่ 6.3 จะสรุปพารามิเตอรที่ใชในการจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ EPB  

 

ตารางท่ี 6.3 พารามิเตอรใชในการจําลองการระบุตําแหนงผิดพลาดอันเน่ืองมาจากปรากฏการณ EPB 

พารามิเตอร ตัวแปร 

ความชัน g (mm/km) 

ความเร็วตํ่าสุด (ตามทิศตะวันออก) ,minEPBV (m/s) 

ความเร็วสูงสุด (ตามทิศตะวันออก) ,maxEPBV (m/s) 

ระยะหางใกลทีสุ่ดระหวางความชัน

ของปรากฏการณ EPB ที่อยูติดกัน 
W (km) 

มุมเอียงของแนวปรากฏการณ EPB 

ที่มากทีสุ่ดเมื่อพจิารณาจากทิศเหนือ 
  (degree) 

จํานวนดาวเทียมมากที่สุดที่ไม

สามารถรับสัญญาณได 
L (Satellites) 
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6.3 ผลการจําลองที่สนามบินสุวรรณภูมิ ประเทศไทย 

  ในสวนน้ีจะเปนผลการจําลองความเสี่ยงของการใชงาน GBAS ที่ระดับการตัดสินใน CAT-I เมื่อ

เกิดปรากฏการณ EPB สําหรับสนามบนิสุวรรณภูมิ ประเทศไทย (13.6945°N, 100.7608°E) ดวยวิธีการที่

ไดนําเสนอในหัวขอที่ 6.2 โดยพารามิเตอรที่ใชในการจําลองจะสรุปอยูในตารางที่ 6.4 

 

ตารางท่ี 6.4 พารามิเตอรใชในการจําลองความเสี่ยงของการใชงาน GBAS เมื่อเกิดปรากฏการณ EPB  

                สําหรับสนามบินสุวรรณภูมิ ประเทศไทย 

GBAS Parameters EPB Threat Space 

M     = 3 g    = 500 mm/km 

airX   = 6 km VEPB = 50-250 m/s 

airv    = 70 m/s W   = 500 km 

ffmdK  = 5.81     = ±35° 

mdeK   = 3.8 L    = 3 (Satellites) 

kP      = 0.000180 

vig    = 15 mm/km 

AAD   = AAD-B 

GAD   = GAD-B 

Time  = 18:00-06:00 LT 

Location = 13.6945°N, 100.7608°E 

Almanac = 31 Satellites 

 

โดยในการกําหนดพารามิเตอรสําหรับสถานี GBAS น้ันจะกําหนดในลักษณะที่อาจจะกอใหเกิดความเสี่ยง

ตอการระบุตําแหนงผิดพลาดโดยที่เครื่องรับ GPS บนอากาศยานน้ันไมมีการแจงเตือน (ทําใหการคํานวณ

ไดคา VPL ที่ตํ่า) ซึ่งคาพารามิเตอรที่กําหนดเหลาน้ีจะเปนคาเดียวกับคาที่ใชงานวิธี PDGS ในอุปกรณ 

GBAS ของบริษัท Honeywell รุน SLS-4000 ซึ่งเปนอุปกรณสถานี GBAS ภาคพื้นดินเดียวที่ไดรับ

มาตรฐานรับรองในปจจุบัน (การสื่อสารสวนบุคคล, 17 สิงหาคม 2558) นอกจากน้ีจะพิจารณาเฉพาะ

ชวงเวลาหลังพระอาทิตยตกดินเทาน้ัน ซึ่งเปนเวลาเกิดปรากฏการณ EPB โดยคาดีเลยเกรเดียนตหรือคา

ความชัน (g) น้ันจะกําหนดใหมีคาสูงกวาคาที่ตรวจวัดไดในบทที่ 5 เน่ืองจากเมื่อเร็วๆ น้ีในงานวิจัย [67] 
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ไดมีการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนที่บริเวณประเทศบราซิลจากเครือขายเครื่องรับ GPS กวา 180 สถานี 

ซึ่งต้ังอยูครอบคลุมบริเวณเสนศูนยสูตรและละติจูดตํ่าเชนเดียวกับประเทศไทย พบวาคาดีเลยเกรเดียนต

น้ันมีคาสูงถึง 500 mm/km ซึ่งคาดีเลยเกรเดียนตที่ตรวจวัดในประเทศไทยน้ันอาจจะไมครอบคลุมความ

เสี่ยงที่ เปนไปไดเ น่ืองจากจํานวนสถานีที่มีนอย ดังน้ันเพื่อการประเมินความเสี่ยงและขีดจํากัด

ความสามารถของการใชงาน GBAS ในบริเวณประเทศไทยน้ันจึงกําหนดคาพารามิเตอรความเสี่ยงให

ครอบคลุมความเปนไปไดดังกลาว 

  

6.3.1 ความเร็วจุด IPP ในแนวทิศตะวันออก 

 

 
 

รูปท่ี 6.9 ตัวอยางกลุมดาวเทียม GPS ที่สามารถรบัสญัญาณได ในการคาดคะเนที่สนามบินสุวรรณภูม ิ

 

 ในรูปที่ 6.9 จะแสดงตัวอยางการคาดคะเนกลุมดาวเทียม GPS ที่สามารถรับสัญญาณไดที่บริเวณ

สนามบินสุวรรณภูมิ จากขอมูล Almanac (เมื่อพิจารณามุมเงย>5°) โดยจากหัวขอ 6.1.2 จะพบวาคา

ความผิดพลาดในเชิงระยะทางจะข้ึนอยูกับคาความเร็วสัมพัทธระหวางความเร็วจุด IPP กับความเร็วของ

ความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยร โดยจากการสังเกตคาความเร็วในแนวทิศตะวันออกของจุด 

IPP ที่รับสัญญาณจากดาวเทียม GPS บริเวณสนามบินสุวรรณภูมิจะมีคาดังรูปที่ 6.10 
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รูปท่ี 6.10 ฮิสโตแกรมของความเร็วจุด IPP ในแนวทิศตะวันออกบริเวณสนามบินสุวรรณภูม ิ

 

โดยจากรูปที่ 6.10 จะพบวาคาความเร็วในแนวทิศตะวันออกของจุด IPP ที่รับสัญญาณจากดาวเทียม GPS 

ที่บริเวณสนามบินสุวรรณภูมิจะมีคาอยูในชวงประมาณ 0-400 m/s (คาติดลบหมายถึงจุด IPP เคลื่อนที่

ไปในทางทิศตะวันตก) ซึ่งคาสวนใหญจะอยูที่ประมาณ 20 m/s เน่ืองจากลักษณะการออกแบบวงโคจร

ของดาวเทียม GPS ที่มักจะเคลื่อนที่ในแนวทิศเหนือ-ใต โดยในรูป 6.11 จะแสดงฮิสโตแกรมในรูปแบบ

ของคาความเร็วสัมพัทธเมื่อพิจารณาคาความเร็วสูงสุดและตํ่าสุดของปรากฏการณ EPB ซึ่งในการจําลองน้ี

จะกําหนดใหมีคาเทากับ 50 m/s ( ,minEPBV ) และ 250 m/s ( ,maxEPBV ) ตามลําดับ โดยจะพบวาเมื่อทํา

การพิจารณาคาความเร็วของปรากฏการณ EPB ใหมีคาตํ่าสุด จะสงผลใหเกิดโอกาสความผิดพลาดเชิง

ระยะทางมากกวาคาความเร็วสูงสุดของปรากฏการณ EPB แตอยางไรก็ตามความผิดพลาดในการระบุ

ตําแหนงในแนวด่ิงน้ันจะข้ึนอยูกับคาองคประกอบของเมทริกซโปรเจคช่ันที่โปรเจคตําแหนงเครื่องรบั GPS 

ในแนวด่ิง จึงจําเปนตองมีการพิจารณาการวางตัวของกลุมดาวเทียม (Satellite Geometry) รวมดวย 
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(ข) 

รูปท่ี 6.11 ฮิสโตแกรมของคาความเร็วสัมพทัธเมื่อพิจารณาใหคาความเร็วของปรากฏการณ EPB มีคา 

                ตํ่าสุด (ก) และมีคาสูงสุดตามแบบจําลองความเสี่ยง (ข) 

 

6.3.2 ตัวอยางการจําลองคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดท่ีเปนไปได 

(MIEV) 

เพื่อใหงายในการทําความเขาใจ ในรูปที่ 6.12 จะแสดงตัวอยางการจําลองคาความผิดพลาดของ

การระบุ ตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดที่ เปนไปได  (MIEV: Maximum Ionospheric Induced Error in 

Vertical) ตามแตละรูปแบบปรากฏการณ EPB ที่ไดนําเสนอในหัวขอที่ 6.2 โดยจากตัวอยางเครื่องรับ 

GPS จะสามารถรับสัญญาณไดจากดาวเทียมทั้งหมด 6 ดวง (12 14 18 21 22 25) ซึ่งในกรณีการจําลอง

การระบุตําแหนงผิดพลาดเมือ่มีดาวเทยีม 1 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB (Single-satellite 

impact scenario) (รูป ก) จะมีคาสูงสุดเมื่อดาวเทียมดวงที่ 22 ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB 

โดยคาสูงสุดที่เปนไปไดจะมีคาเทากับ 10.6225 เมตร สําหรับในกรณีเมื่อมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับ

ผลกระทบจากปรากฏการณ EPB หลายบริเวณ (Double-satellite impact scenario with different 

front) (รูป ข) จะมีคาความผิดพลาดในการระบุตําแหนงแนวด่ิงสูงสุดเมื่อดาวเทียมดวงที่ 22 และ 12 
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ไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB โดยคาสูงสุดที่เปนไปไดจะมีคาเทากับ 17.6261 เมตร และในกรณี

สุดทายเมื่อมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB เดียวกัน (Double-satellite 

impact scenario with same front) (รูป ค) โดยจะพบวาคาความผิดพลาดในการระบุตําแหนงแนวด่ิง

สูงสุดที่เปนไปได เมื่อปรากฏการณ EPB เอียงตัวกระทํากับดาวเทียมดวงที่ 14 และ 22 (เมื่อกําหนดมุม

เอียง ( ) ของปรากฏการณ EPB ไมเกิน ±35° จากทิศเหนือ) โดยคาสูงสุดที่เปนไปไดจะมีคาเทากับ 

14.2278 เมตร 

 

 
(ก)                                        (ข)                                        (ค)   

รูปท่ี 6.12 ตัวอยางการจําลองคา MIEV ตามการเกิดปรากฏการณ EPB ในรูปแบบตางๆ (ก) ดาวเทียม 1  

              ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB (ข) ดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจาก 

              ปรากฏการณ EPB หลายบรเิวณ และ (ค) ดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ  

              EPB เดียวกัน 

 

 จากตัวอยางที่แสดงในรูปที่ 6.12 น้ันจะพบวาคาความผิดพลาดในการระบุตําแหนงแนวด่ิงสูงสุด

ทั้งสามกรณียังคงมีคาที่ตํ่ากวาคาความผิดพลาดที่ยอมรับได (TEL: Tolerable Error Limit) (โดยที่ระดับ

การตัดสินใจ CAT-I จะมีคาเทากับ 28.8) ซึ่งจากเงื่อนไขดังกลาว ถึงแมวาจะมีความผิดปกติจาก

ปรากฏการณ EPB เกิดข้ึน แตเครื่องรับ GPS บนอากาศยานยังคงสามารถทํางานไดตามปกติ โดยจะมี

ความเสี่ยงความผิดพลาดในระดับความปลอดภัยที่สามารถยอมรับได 
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6.3.3 การจําลองคาความผิดพลาดของการระบุตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดท่ีเปนไปได (MIEV) 

เมื่อพิจารณาผลของปรากฏการณซินทิเลชั่น 

ในรูปที่ 6.13 ถึง 6.16 จะแสดงผลการจําลองคา MIEV เมื่อพิจารณาผลจากปรากฏการณซินทิ-

เลช่ันในรูปแบบตางๆ ซึ่งก็คือจํานวนดาวเทียมที่ไมสามารถรับสัญญาณไดในชวงเกิดปรากฏการณ EPB 

(L=0 1 2 3) ตามลําดับ โดยจํานวนซับเซ็ตของกลุมดาวเทียมที่เปนไปไดทั้งหมดจะสามารถคํานวณไดจาก

สมการที่ 6.11 ซึ่งจากรูปที่ 6.13 ดานบนจะเปนผลการคาดคะเนจํานวนดาวเทียมที่จะสามารถรับ

สัญญาณไดที่บริเวณสนามบินสุวรรณภูมิ ในชวงเวลา 18:00-06:00 น. (หลังพระอาทิตยตกดิน) 

 

 
รูปท่ี 6.13 ผลการคาดคะเนจํานวนดาวเทียมทีส่ามารถรับสญัญาณได (ก) และผลการจําลองคา MIEV  

                เมื่อพิจารณาผลจากปรากฏการณซินทิเลช่ัน (L=0) (ข) 
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รูปท่ี 6.14 ผลการคาดคะเนจํานวนดาวเทียมทีส่ามารถรับสญัญาณได (ก) และผลการจําลองคา MIEV  

                เมื่อพิจารณาผลจากปรากฏการณซินทิเลช่ัน (L=1) (ข) 

 

 
รูปท่ี 6.15 ผลการคาดคะเนจํานวนดาวเทียมทีส่ามารถรับสญัญาณได (ก) และผลการจําลองคา MIEV  

                เมื่อพิจารณาผลจากปรากฏการณซินทิเลช่ัน (L=2) (ข) 
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รูปท่ี 6.16 ผลการคาดคะเนจํานวนดาวเทียมทีส่ามารถรับสญัญาณได (ก) และผลการจําลองคา MIEV  

                เมื่อพิจารณาผลจากปรากฏการณซินทิเลช่ัน (L=3) (ข) 

 

โดยจากรูป 6.13 เครื่องรับจะสามารถรับสัญญาณจากดาวเทียม GPS ไดจํานวน 7-15 ดวง ซึ่งใน

รูปดานลางจะแสดงผลการจําลองคา MIEV สูงสุดที่เปนไปไดในการเกิดปรากฏการณ EPB ทั้งสามกรณี 

โดยจะพบวาคา MIEV ทั้งสามกรณียังคงมีคาที่ตํ่ากวาคาความผิดพลาดที่ยอมรับได ซึ่งคา MIEV สูงสุดจะ

เกิดจากกรณีเมื่อมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB หลายบริเวณ (Double-

satellite impact scenario with different front) โดยจะมีคาเทากับ 18.4346 เมตร ที่เวลาประมาณ 

19:00 น. ซึ่งจะสอดคลองกับจํานวนดาวเทียมที่สามารถรับไดเวลาน้ัน ซึ่งจะมีจํานวนตํ่าสุด (7 ดวง) เมื่อ

เทียบกับชวงเวลาอื่นๆ 

 แตอยางไรก็ตามเมื่อทําการพิจารณาวามีดาวเทียมจํานวน 1 ดวงจะไมสามารถรับสัญญาณได

ในชวงระหวางเกิดปรากฏการณ EPB (L=1) ในรูป 6.14 ซึ่งจะทําใหจํานวนดาวเทียมในชวงเวลาประมาณ 

18:00-19:00 น. จะสามารถรับสัญญาณไดเพียงจํานวน 6 ดวง ซึ่งจะพบคา MIEV เกินกวาคาความ

ผิดพลาดที่ยอมรับได ซึ่งเกิดข้ึนจากกรณีมีดาวเทียม 2 ดวงไดรับผลกระทบจากปรากฏการณ EPB หลาย

บริเวณ (Double-satellite impact scenario with different front) โดยจะมีคาสูงสุดเทากับ 36.1996 

เมตร จะเห็นไดวาคา MIEV น้ันจะข้ึนอยูกับจํานวนดาวเทียมที่สามารถรับสัญญาณได โดยในรูปที่ 6.15 
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และ 6.16 จะแสดงการจําลองคา MIEV เมื่อทําการพิจารณาวามีดาวเทียมจํานวน 2 และ 3 ดวงจะไม

สามารถรับสัญญาณไดตามลําดับ ซึ่งจะพบวาคา MIEV มีคาสูงข้ึนเมื่อมีจํานวนดาวเทียมที่นอยลง แต

อยางไรก็ตามในการประเมินความเสี่ยงน้ันจะพิจารณาควบคูกับคาขอบเขตการปองกันแนวต้ัง ซึ่งถึงแมวา

คา MIEV จะมีคาเกินกวาความผิดพลาดที่ยอมรับได แตถาคาขอบเขตการปองกันแนวต้ังมีคามากกวา

ขอบเขตการแจงเตือนแนวต้ัง (MIEV>TEL แต VPL>VAL) ระบบก็ยังจะสามารถทําการแจงเตือนไดอยาง

ปกติ ซึ่งสําหรับในกรณีน้ีการนํารองดวย GBAS จะไมสามารถทํางานได (Service Unavailable) นักบินที่

ทําการบินก็จะเปลี่ยนไปใชระบบนํารองอื่นๆ แทน แตสําหรับในกรณีที่คาขอบเขตการปองกันแนวต้ังมีคา

มากกวาขอบเขตการแจงเตือนแนวต้ัง (MIEV>TEL แต VPL<VAL) ซึ่งอาจจะกอใหเกิดอันตรายกับอากาศ

ยานที่ใชงานระบบ GBAS โดยในรูปที่ 6.17 ถึง 6.19 (รูปลาง) จะแสดงเปอรเซน็จํานวนกลุมดาวเทียมทีไ่ม

ปลอดภัย (Unsafe Geometry) สําหรับในการระบุตําแหนงในแตละจํานวนดาวเทียมที่ไมสามารถรับ

สัญญาณได (L=1 2 3) ตามลําดับ โดยจะสังเกตวาในบางชวงเวลาแมวาคา MIEV จะมีคาเกินกวาความ

ผิดพลาดที่ยอมรับได แตไมมีกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัย ซึ่งคาเปอรเซ็นจํานวนกลุมดาวเทียมที่ไม

ปลอดภัย (Unsafe Geometry) โดยภาพรวมจะมีคาตํ่ากวา 20% ซึ่งในรูปที่ 6.20 จะแสดงคา MIEV ที่

เปนไปไดที่เกิดข้ึนจากการระบุตําแหนงโดยใชกลุมดาวเทียมเหลาน้ีในแตละสําหรับในการระบุตําแหนงใน

แตละจํานวนดาวเทียมที่ไมสามารถรับสัญญาณได (L=1 2 3) โดยจะพบวาคาความผิดพลาดในการระบุ

ตําแหนงในแนวด่ิง สูงสุดที่อาจเกิดข้ึนมีคาประมาณ 44 เมตร โดยที่ระบบไมสามารถแจงเตือนใหกับ

นักบินที่ทําการบินได ดังน้ันเพื่อความปลอดภัยจึงจําเปนที่จะตองทําการปองกันไมใหเครื่องรับ GPS บน

อากาศยานใชกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัยเหลาน้ันทําการระบุตําแหนง โดยในวิทยานิพนธน้ีจะอาศัย

เทคนิค PDGS (Position-Domain Geometry Screening) ซึ่งจะทําการขยายคาพารามิเตอร vig  เพื่อ

ทําใหคาของขอบเขตการปองกันมีคาเกินกวาคาขอบเขตการแจงเตือนแนวด่ิง (VPL>VAL) 
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รูปท่ี 6.17 จํานวนกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัย (Unsafe Geometry) สําหรบัในการระบุตําแหนง (L=1) 

 

 
รูปท่ี 6.18 จํานวนกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัย (Unsafe Geometry) สําหรบัในการระบุตําแหนง (L=2) 
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รูปท่ี 6.19 จํานวนกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัย (Unsafe Geometry) สําหรบัในการระบุตําแหนง (L=3) 

 

 
รูปท่ี 6.20 คา MIEV ที่เปนไปไดเมื่อทําการระบุตําแหนงโดยใชกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัย 
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6.3.4 คาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) สําหรับคาพารามิเตอร vig เพ่ือลด

ความเสี่ยงของการระบุตําแหนงผิดพลาด 

 

 
รูปท่ี 6.21 คาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) สําหรบัคาพารามเิตอร vig (L=1) 

 

 ในรูปที่ 6.21 ถึง 6.23 จะแสดงคาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) สําหรับแตละ

จํานวนดาวเทียมที่ไมสามารถรับสัญญาณได (L=1 2 3) สําหรับทําการขยายคาพารามิเตอร vig ที่สงไป

ใหอากาศยาน ซึ่งจากการจําลองจะกําหนดใหมีคาเริ่มตนเทากับ 15 mm/km โดยจะทําการเพิ่มคาทีละ 

0.01 ไปจนกระทั่งไมหลงเหลือกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัยในการระบุตําแหนง (Unsafe Geometry)  
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รูปท่ี 6.22 คาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) สําหรบัคาพารามเิตอร vig (L=2) 

 

 
รูปท่ี 6.23 คาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) สําหรบัคาพารามเิตอร vig (L=3) 
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โดยจากผลการจําลองพบวาคาพารามิเตอรการขยายสูงสุดสําหรับการปองกันไมใหเครื่องรับ GPS บน

อากาศยานน้ันใชกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัยเหลาน้ันทําการระบุตําแหนงจะมีคาเทากับ 1.65 ซึ่งจะสงผล

ทําใหคา vig = 24.75 mm/km โดยยังคงตํ่ากวามาตรฐานที่กําหนดไวใน GBAS Message Type-2 ซึ่ง

จะมีคาเทากับ 25.5 mm/km [39] โดยจะสรุปไดวาการขยายคาพารามิเตอร vig เพียงอยางเดียวน้ัน

เพียงพอตอการปองกันความเสี่ยงในการระบุตําแหนงผิดพลาดของอากาศยานเมื่อเกิดปรากฏการณ EPB 

ที่มีคาดีเลยเกรเดียนตสูงสุด 500 mm/km สําหรับสถานี GBAS ที่สนามบินสุวรรณภูมิ ประเทศไทย 

 อยางไรก็ตามในการขยายคาพารามิเตอร vig เพื่อใชในการเพิ่มคา VPL น้ันอาจจะทําใหกลุม

ดาวเทียมอื่นๆ ที่ปลอดภัย (Safe Geometry) ไมสามารถใชงานไดซึ่งจะอาจจะสงผลกระทบตอการ

ใหบริการ GBAS (Loss of Availability) โดยในรูปที่ 6.24 ถึง 6.26 จะแสดงผลกระทบจากการขยาย

คาพารามิเตอร vig ตอกลุมดาวเทียมที่ปลอดภัย (L=1, 2, 3) ตามลําดับ โดยที่ความนาจะเปนที่กลุม

ดาวเทียมที่ปลอดภัย (Safe Geometry) จะไมสามารถใชงานไดหลังทําการขยายคาพารามิเตอรน้ัน ใน

กรณีที่การพิจารณาจํานวนดาวเทียม 1 ดวงที่ไมสามารถรับสัญญาณได (L=1) จะไมไดรับผลกระทบจาก

การขยายคาพารามิเตอร vig  ซึ่งจะมีคาสูงสุดอยูที่ประมาณ 50% (ในกรณี L=2 เวลาประมาณ 19:00 

น.) ซึ่งจากขอมูลดังกลาวจะมีสวนชวยในกําหนดตารางการบินของอากาศยานที่ใชระบบ GBAS ที่

สนามบินสุวรรณภูมิ เพื่อเพิ่มขีดความสามารถในการใหบริการของ GBAS เปนไปอยางมีประสิทธิภาพ 
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รูปท่ี 6.24 ผลกระทบจากการขยายคาพารามิเตอร vig ตอกลุมดาวเทียมทีป่ลอดภัย (L=1) 

  

 
รูปท่ี 6.25 ผลกระทบจากการขยายคาพารามิเตอร vig ตอกลุมดาวเทียมทีป่ลอดภัย (L=2)  

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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รูปท่ี 6.26 ผลกระทบจากการขยายคาพารามิเตอร vig ตอกลุมดาวเทียมทีป่ลอดภัย (L=3)  

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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บทท่ี 7 

สรุปผลและขอเสนอแนะในการวิจัย 

 

7.1 สรุปผลการวิจัย 

 ในวิทยานิพนธน้ีไดนําเสนอกระบวนการตรวจวัดคาดีเลยเกรเดียนตและการออกแบบระบบ

ประเมินความเสี่ยงสําหรับการใชงานระบบ GBAS สําหรับประเทศไทย โดยกระบวนการตรวจวัดคาดีเลย-

เกรเดียนตที่ ไดนําเสนอน้ันจะเปนการปรับปรุงกระบวนการที่ไดนําเสนอใน LTIAM (Long-Term 

Ionospheric Anomaly Monitor) ซึ่งจะใชคาดัชนีการเปลี่ยนแปลงคาปริมาณอิเล็กตรอนสุทธิ (ROTI) 

มาใชในการช้ีวัดความผิดปกติของช้ันบรรยากาศไอโอโนสเฟยรของประเทศไทย ซึ่งจะเกิดจาก

ปรากฏการณ EPB (Equatorial Plasma Bubble) นอกจากน้ียังไดนําเสนอวิธีการพิจารณาคาไบอัสของ

เครื่องรับ GPS ซึ่งจะชวยลดความผิดพลาดในการคํานวณหาคาดีเลยเกรเดียนต โดยในการตรวจวัดจะใช

เครื่องรับ GPS ชนิดสองความถ่ีที่ติดต้ังอยูบริเวณสนามบินสุวรรณภูมิ ซึ่งคาดีเลยเกรเดียนตที่ตรวจวัดได

ในฤดูกาลเกิดปรากฏการณ EPB ในป ค.ศ. 2011-2012 น้ันจะมีคาอยูในชวง 28-178 mm/km โดยคาที่

ตรวจวัดไดสวนใหญจะอยูในชวง 30-100 mm/km ซึ่งความสัมพันธระหวางมุมเงยของดาวเทียมกับคา

ดีเลยเกรเดียนตน้ันยังไมเปนที่ชัดเจนนัก 

 สําหรับในสวนที่สองของวิทยานิพนธน้ีจะเปนการนําเสนอการออกแบบระบบประเมินความเสี่ยง

สําหรับการใชงานระบบ GBAS ในประเทศไทย โดยในการจําลองความเสี่ยงในการระบุตําแหนงผิดพลาด

น้ันจะอาศัยคุณลักษณะปรากฏการณ EPB มาชวยในการออกแบบการจําลองความผิดพลาด โดยจากผล

การจําลองที่ระดับการตัดสินใจ CAT-I สําหรับสนามบินสุวรรณภูมิพบวาคาความผิดพลาดในการระบุ

ตําแหนงในแนวด่ิงสูงสุดที่เปนไปได (MIEV) จะข้ึนอยูกับจํานวนดาวเทียมที่สามารถรับสัญญาณได โดยคา

ความผิดพลาดน้ันจะอยูในระดับที่ยอมรับไดในกรณีที่ไมไดพิจารณาผลของปรากฏการณซินทิเลชัน 

(เครื่องรับ GPS บนอากาศยานสามารถรับสัญญาณจากดาวเทียมไดครบทุกดวง) แตอยางไรก็ตามเมื่อทํา

การพิจารณาจํานวนดาวเทียมที่ไมสามารถรับสัญญาณไดในชวงเกิดปรากฏการณ EPB จะพบวาคา MIEV 

น้ันจะมีคาเกินกวาคาระดับที่ยอมรับไดในบางชวงเวลา โดยในวิทยานิพนธน้ีจะใชอาศัยเทคนิค PDGS 

(Position-Domain Geometry Screening) ซึ่งจะทําการขยายคาพารามิเตอร vig  เพื่อทําใหคาของ

ขอบเขตการปองกันมีคาเกินกวาคาขอบเขตการแจงเตือนในแนวด่ิง (VPL>VAL) เพื่อปองกันไมให
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เครื่องรับ GPS บนอากาศยานใชกลุมดาวเทียมที่ไมปลอดภัย (Unsafe Geometry) ในการทําการระบุ

ตําแหนง โดยจะพบวาคาพารามิเตอรการขยาย (Inflation Factor) จะมีคาสูงสุดที่ 1.65 ซึ่งคา vig ยังคง

ตํ่ากวาคาสูงสุดของมาตรฐานที่กําหนดไวใน GBAS Message Type-2 ถึงแมวาจะกําหนดความเสี่ยงของ

คาดีเลยเกรเดียนตสูงถึง 500 mm/km ก็ตาม นอกจากน้ียังไดทําการคํานวณผลกระทบจากการขยาย

พารามิเตอรซึ่งอาจจะสงผลกระทบตอการใหบรกิาร GBAS โดยขอมูลดังกลาวจะมีสวนชวยในการวางแผน

ตารางการบินสําหรับอากาศยานที่ใชงานระบบ GBAS ใหมีประสิทธิภาพมากข้ึน 

 

7.2 ขอเสนอแนะ  

 ในการจําลองผลกระทบจากปรากฏการณ EPB ที่ไดนําเสนอมาน้ัน นอกเหนือจากคาดีเลยเกร-

เดียนตแลวยังมีตัวแปรอื่นๆ ที่สําคัญไดแก ระยะหางใกลที่สุดระหวางความชันของปรากฏการณ EPB ที่

อยูติดกัน (W) มุมเอียงของแนวปรากฏการณ EPB ที่มากที่สุดเมื่อพิจารณาจากทิศเหนือ ( ) และจํานวน

ดาวเทียมมากที่สุดที่ไมสามารถรับสญัญาณได (L) ซึ่งควรที่จะตองมีการตรวจวัดคาจริงที่เกิดข้ึนในประเทศ

ไทย เพื่อทําใหการจําลองน้ันสะทอนความเสี่ยงที่แทจริงมากที่สุด 
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