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攔截飛彈的中途導引與控制 

林世修 1，林清安 2 
交通大學電機系 1，交通大學電機系 2 

 
摘要 

本文探討攔截飛彈之中途導引律以及相關的推力向量控制系統設計。中途導引律透過剩餘飛行時

間(time-to-go)及預測攔截點(predicted interception point)的估算來決定速度向量的修正量。飛彈的剩餘

飛行時間與飛彈及目標的未來速度及相對距離有關，因此很不容易準確計算。本文利用誤差修正法，

針對非加速目標，提出剩餘時間的估算法。計算簡單且其準確度隨著飛彈與目標的接近逐漸提高，預

測攔截點及速度修正量的計算也因此愈趨準確。飛行方向的改變，即速度的修正，是透過推力向量控

制系統(thrust vector control system)改變飛彈的姿態(attitude)來達成。本文提出簡單的控制系統設計。

六自由度模擬顯示本文所提出的導引律及控制系統能在中途導引階段將數十公里的誤失距離，降低至

數十公尺，滿足終端導引的條件。動態模擬的程式利用 Matlab/Simulink 軟體發展，包括飛彈的物性氣

動力和六自由度運動方程式，標準大氣重力模式以及目標三自由度運動方程式。 

 
關鍵字：飛彈防禦，中途導引律，剩餘飛行時間，推力向量控制。 

 
一、 前言 

攔截來襲的彈道飛彈是工程上的一大挑戰。由於

速度快飛行的時間短，目前的防禦飛彈均採彈頭

直接擊中目標的策略，也因此容許的誤失距離

(miss distance)僅數十公分。由於目標鎖定之後的

終端導引階段維時僅數秒，能夠降低的誤失距離

相當有限，成功的攔截有賴準確有效的中途導引

及控制。中途導引律的設計在文獻上有許多討論，

大部分的探討將中途導引的問題形成為最佳控

制的問題如[9]，[10]，其導引律通常需要求解兩

個邊界值問題(two-point boundary value problem)
來決定，因此在實際實現上相當困難。本文提出

的導引律從實際計算的可行性考慮，目的在降低

中途導引結束後的零力誤失距離(zero effort miss)。
本文考慮的攔截飛彈依照標準三型飛彈(Standard 
Missile Ⅲ)的結構簡化為三節。第一節火箭為推

力器，第二節火箭為續航器，第三節為彈頭，飛

行後依序脫離。第一節可以尾翼控制，第二節以

推力向量控制，彈頭的部份則以開關式的推力器

做姿態及轉向控制。從第二節火箭點火至彈頭紅

外線尋標器鎖定目標為止為中途導引的階段，其

目標是要控制飛彈的飛行方向，使飛彈進入終端

導引階段時有足夠小的零力誤失距離。中途導引

律透過剩餘飛行時間及預測攔截點的估算來決

定速度向量的修正量。飛彈的剩餘飛行時間與飛

彈及目標的未來速度及相對距離有關，因此很不

容易準確計算。本文利用誤差修正法，針對非加

速目標，提出剩餘時間的估算法。計算簡單且其

準確度隨著飛彈與目標的接近逐漸提高，預測攔

截點及速度修正量的計算也因此愈趨準確。計算

剩餘飛行時間的誤差修正法根據[1]提出的方法

做修正，使計算更簡化。唯計算需要先預估飛彈

在全部飛行時間的速度大小，飛彈速度可根據物

性及推力大小做初略估算，再參考[2]所建議的方

法做修正。飛行方向的改變，即速度的修正，是

透過推力向量控制系統改變飛彈的姿態來達成。

本文提出簡單的控制系統設計。六自由度模擬顯

示本文所提出的導引律及控制系統能在中途導

引階段將數十公里的誤失距離，降低至數十公尺，

滿足終端導引的條件。動態模擬的程式利用

Matlab/Simulink 軟體發展，包括飛彈的物性氣動

力和六自由度運動方程式，標準大氣重力模式以

及目標三自由度運動方程式。本文第二節說明剩

餘飛行時間的估算，第三節提出中途導引律，第
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四節討論姿態控制系統設計，第五節是數值模擬

的結果，第六節是簡短的結論。 
 

二、 剩餘飛行時間(time-to-go)的估算 
2.1 座標系統 
本文描述飛彈的運動使用兩種座標系。地面座標

NS (NED 座標系)，原點為地表的雷達站， NX 軸

指向地表平面的北方， NY 軸指向地表平面的東方，

NZ 軸滿足右手定則。體座標 BS (body coordinate)，

隨著飛彈姿態變化的動座標系，原點為飛彈的質

心， BX 為飛彈的長軸方向，指向前方， BY 垂直 BX

指向飛彈右邊， BZ 滿足右手定則。飛彈姿態可以

用一組尤拉角 ( ), ,φ θ ψ 來表示。如圖 1 所示，

( )N N N, ,X Y Z 為地面座標的三軸， Bx 為飛彈體軸，ψ

為偏航角，θ 為俯仰角，φ 為翻滾角。地面座標

依ψ ，θ ，φ次序旋轉後和體座標重合。 

 
圖 1. 尤拉角示意圖 

 
2.2 三維飛彈攔截模型 
考慮一個三維的飛彈攔截目標狀況，如圖 2。 mV

v
為

飛彈的速度向量， tV
v
為目標的速度向量， ( )R t

v
為

目標相對飛彈的位置向量，L 為預測攔截點， Lev 是

碰撞路徑方向上的單位向量，(X,Y,Z)為地面座標

系的三個座標軸。 mV 為飛彈速度大小值，假設飛

彈有一已知的時變速度函數 ( )mV t ，而目標的速度

tV
v
為常數向量。 

定義飛彈從時間 1t 到 2t 速度方向保持不變的直線

飛行距離為 1 2( , )mD t t  

2

1
1 2( , ) ( )

t

m mt
D t t V s ds= ∫          (1) 

 

 
圖 2. 三維飛彈攔截目標示意圖 

當飛彈直接對準攔截點L而且保持在攔截的直線

路徑上，忽略重力與氣動力，並且假設目標為等

速度，這時候可以由圖 2 看出攔截的條件是 
( , ) ( ) ( )m go L go tD t t t e t t V R t+ = +

v vv      (2) 
其中 got 為剩餘飛行時間，即為從現在到攔截所需

的飛行時間。我們要把(2)式的 got 和 Lev 解出來。為

了消去 Lev ，對(2)等式兩邊向量取長度的平方可得 
2[ ( , )] ( ( )) ( ( ))m go go t go tD t t t t V R t t V R t+ = + ⋅ +

v v v v
 (3) 

其中 x y⋅v v
表示 xv及 yv向量的內積。將(3)整理後得 

2 22 22 ( ) ( ) [ ( , )] 0t go t go m goV t V R t t R t D t t t+ ⋅ + − + =
v v v v

 (4) 

上式可以利用正割法(secant method)來解出 got 。

正割法屬於一種遞迴求解的方法[5]。需要兩個接

近根的初始值 0x 、 1x 。經過反覆的遞迴計算後得

到 2x ， 3x ，…。直到接近實際的根為止。雖然正

割法可以解出 got 但是實際上不容易實現，因為我

們不知道反覆計算的次數要多少才能得到夠精

確的解，而且可能會對於量測到的目標位置和速

度很敏感，所以在下一個小節提出另一種簡單的

誤差修正法來估計 got ，不需要在每一個時間點都

反覆的計算。此法的觀念與[1]所提的類似，但是

忽略了導引所造成的速度改變因此計算更簡

單。 
 
2.3 誤差修正法 
此方法是每個取樣時間點利用測量到的資訊做

計算後修正 got ，不需要再反覆的遞迴求出 got 。令

got 和 Lev 的估計值分別為 ĝot 和 ˆ
Lev ，估計的飛彈飛行

結束時間為 ,
ˆ ˆ

f L got t t= + 。預估飛行結束時的位置誤

差 ,
ˆ( )L f LE t

v
可以(5)式表示 

, ,
ˆˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( , ) ( )L f L go t m f L LE t R t t V D t t e t= + −

v v v v      (5) 

ψ
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v
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把(5)對 ĝot 和 ˆ
Lev 取微小變化量得到 LEΔ

v
 

, , ,
ˆ ˆ ˆˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( , )L f L t m L L go m f L LE t V V e t D t t eΔ = − Δ − Δ

v v v v   (6) 
其中 , ,

ˆ ˆ( )m L m f LV V t= ， ˆLeΔ 是 ˆ
Lev 旋轉產生的變化量，

所以 ˆ
LeΔv 垂直於 ˆ

Lev 。為了使結束時的誤差 ,
ˆ( )L f LE t

v

減小到零，我們需要找到 ĝotΔ 和 ˆ
LeΔv ，使得 

, ,
ˆ ˆ( ) ( )L f L L f LE t E tΔ = −

v v
          (7) 

把(7)代入(6)且等式兩邊同時內積 ˆ
Lev ，經整理得 

,

,

ˆˆ( ) ( )ˆ
ˆ ˆ ( )

L f L L
go

m L t L

E t e t
t

V V e t
⋅

Δ =
− ⋅

v v

v v           (8) 

把(7)代入(6)可以得到 

( ), ,

,

ˆ ˆˆ ˆ( ) ( )
ˆ

ˆ( , )
L f L m L L t go

L
m f L

E t V e t V t
e

D t t

− − Δ
Δ =

v vv
v      (9) 

算出 ĝotΔ 和 ˆ
LeΔv 之後， ,f̂ Lt 和 ˆ

Lev 就可以更新為 

, ,
ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ ˆ ˆ ˆ( ) /

f L f L go

L L L L L

t t t

e e e e e

= + Δ

= + Δ + Δv v v v v       (10) 

有了 ĝot 之後將可以用來計算導引指令(guidance 

command)。 

 
2.4 誤差修正法的計算步驟 
誤差修正法是從飛彈進入中途導引階段開始每

隔一個取樣時間 stΔ 計算出一個 ĝot 。圖 3 為誤差

修正法的計算流程圖。以下列出計算步驟： 
步驟 A：第一節火箭脫離的時間為 1st ，在此時先

大略估計 

1

1
1

1 1 1
1

1 1 1

( )
ˆ ( )

( )
ˆ( ) ( ) ( )ˆ ( )
ˆ( ) ( ) ( )

s

go s
c s

s go s t s
L s

s go s t s

R t
t t

V t
R t t t V t

e t
R t t t V t

=

+
=

+

v

v v
v

v v

      (11) 

其中
( )1 1 1

1

1

( ) ( ) ( )
( )

( )
t s m s s

c s

s

V t V t R t
V t

R t

− ⋅
=

v v v

v 為飛彈

和目標的接近速率。 
步驟 B：經過一個取樣時間 stΔ 後，利用上個取樣

時間算出的剩餘飛行時間 ˆ ( )go st t t− Δ 和碰

撞路徑單位向量 ˆ ( )L se t t− Δv
計算 ,

ˆ( )L f LE t
v

 

 ,

, 1

ˆ ˆ( ) ( ) ( )
ˆˆ( , ) ( ) ,

L f L go s t

m f L L s s s

E t R t t t t V

D t t e t t t t t

= + −Δ

− − Δ ≥ + Δ

v v v

v        (12) 

      計算出 ,
ˆ( )L f LE t

v
之後再依序計算： 

      ,

,

ˆˆ( ) ( )
ˆ ˆ ( )

ˆ ( ) L f L L s

m L t L s

go

E t e t t

V V e t t
t t

⋅ − Δ

− ⋅ − Δ
Δ =

v v

v v  

      ( )
,

, ,

ˆ( , )

ˆ ˆˆ ˆ( ) ( ) ( )ˆ ( )
m f L

L f L m L L s t go s

L
D t t

E t V e t t V t t t
e t

− − Δ − Δ − Δ
Δ =

v vv
v  

步驟 C：更新剩餘飛行時間和碰撞路徑單位向量 
ˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( )go go s got t t t t t t= − Δ + Δ  

ˆ ˆ( ) ( )ˆ ( )
ˆ ˆ( ) ( )

L s L
L

L s L

e t t e t
e t

e t t e t
−Δ + Δ

=
−Δ + Δ

v v
v

v v  

步驟 D：模擬到下個取樣時間時回到步驟 B。 

 
圖 3. 誤差修正法計算流程圖 

 
2.5 估計飛彈速度對時間函數 
計算 got 需要先知道飛彈的速度對時間函數。由於

飛彈和目標均受重力作用所以圖 3 中計算剩餘飛

行時間並未考慮重力，因此在決定飛彈速度函數

時也不考慮重力。先模擬一次自由飛行來建立速

度對時間表格，如此可以得到飛彈任一時間的速

度。實際上每種不同的飛行情況都產生不同的速

度函數，這會造成估計的速度與實際上的速度有

誤差。為了能夠消除誤差，假設實際的飛彈速度

和估計值的比值在時間 t 之後為常數，則在任一

時間 t 可以定義 

( )
( )

( )
m

m

V t
k t

V t
≡              (13) 

其中 ( )mV t 為實際飛彈的速度大小， ( )mV t 為表格內

的預測速度大小。然後再根據這個比值 ( )k t 修正

t 秒之後表格內的預測飛彈速度 
( ) ( ) ( )new old

m mV s k t V s= ，  for s t≥   (14) 
而飛彈從 t 到 got t+ 間的直線飛行距離 ( , )m goD t t t+

為計算 ( )mV t 圖形底下的面積再乘上比值 ( )k t 。 

開始計算

1 1
ˆˆ ( ), ( )go s L st t e tv

計算
,

ˆ( )L f LE t
v

( )1ĝo s st t N tΔ + Δ

( )1
ˆ

L s se t N tΔ + Δv

更新 ( )1ĝo s st t N t+ Δ

( )1
ˆ

L s se t N t+ Δv

( )( )1
ˆ 1go s st t N t+ − Δ

( )( )1
ˆ 1L s se t N t+ − Δv

( )1ĝo s st t N t+ Δ 計算導
引律

NEXT STEP

( )1t s sV t N t+ Δ
v
( )1s sR t N t+ Δ
v

1st t=

誤差修正法

, 1NEXT STEP N =

1N N= +

開始計算

1 1
ˆˆ ( ), ( )go s L st t e tv

計算
,

ˆ( )L f LE t
v

( )1ĝo s st t N tΔ + Δ

( )1
ˆ

L s se t N tΔ + Δv

更新 ( )1ĝo s st t N t+ Δ

( )1
ˆ

L s se t N t+ Δv

( )( )1
ˆ 1go s st t N t+ − Δ

( )( )1
ˆ 1L s se t N t+ − Δv

( )1ĝo s st t N t+ Δ 計算導
引律

NEXT STEP

( )1t s sV t N t+ Δ
v
( )1s sR t N t+ Δ
v

1st t=

誤差修正法

, 1NEXT STEP N =

1N N= +
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( , ) ( ) ( )
got t

m go mt
D t t t k t V s ds

+

+ = ∫      (15) 

要計算出準確的剩餘飛行時間一定要能夠精準

的估計出飛彈速度和飛行距離。 
 

三、 中途導引律 
3.1 預測攔截點(Predicted Interception Point) 
假設目標物只受重力影響，速度和位置可以量測

出來，則我們可以估計它接下來的飛行軌跡。假

設目標的速度是固定的，並且假設重力是定值，

利用前面已經算出的剩餘飛行時間 got ，則可以把

預測攔截點(以下簡稱 PIP)寫為 

21ˆ ˆ( ) ( ) ( )
2m go t t goPIP X t R t t V G t t= + + +
vv v v

    (16) 

其中 ( )mX t
v

為飛彈位置向量如圖 4 所示， ( )tG t
v

為

目標當時的重力加速度。 
3.2 中途導引律 

 
圖 4. 三維飛彈導引關係圖 

由於 PIP 的計算考慮目標的重力，但是在攔截的

過程中目標與飛彈所受的重力不同，此因素造成

的影響需要納入考慮。因此導引命令並不是把飛

彈的速度直接指向 PIP 點。 
假設目標與飛彈受重力加速度的差值為 

t mG G G= −
v v v

              (17) 

而G
v
是隨時間變化的函數。在中途導引階段任一

時間點算起 

0G G=
v v

               (18) 

0G
v
由當時飛彈與目標的位置決定。經過 ĝot 秒後，

最終擊中目標時 0G =
v

，假設G
v
為線性函數，則 

0
0( )

ĝo

G
G t t G

t
= − +

v
v v

          (19) 

( )G t
v

在 ĝot 秒內所產生的相對位移為 GD
v
可由下列

式子計算： 

20
00

ˆ
2

00

( ) ( ) ˆ2
1 ˆ( )
3

go

go

t

G
go

t

G G

G
V t G d t G t

t

D V t dt G t

τ τ= = − +

= =

∫

∫

v
v vv

vv v
     (20) 

在(20)中，將 ( )G t
v

積分一次得到由 ( )G t
v

產生的相

對速度 ( )GV t
v

，再將 ( )GV t
v

積分得到相對位移 GD
v
。

點 PIPM 為飛彈在中途導引過程中的參考點，如

圖 4 所示。由座標原點至點 PIPM 的向量 PIPM
uuuuuuv

為 

21ˆ ˆ( ) ( )
3 got go tPIPM X t t V G t t= + +

uuuuuuv uuv uuv v
      (21) 

得到 PIPM
uuuuuuv

之後，我們希望能將飛彈的速度在中

途導引的過程中控制到 mPIPM X−
uuuuuuv v

的方向上。 
如圖 4， ( )mV t

v
為飛彈當時的速度向量， mX

v
為飛彈

的位置向量。則依照速度與位置的關係可以得到 
ˆ ( )m go mPIPM X t V t ∗= +

uuuuuuv uuuv v
        (22) 

其中 ( )mV t ∗
v

是在時間為 t 時到達攔截點所需求的

飛彈速度。將(22)整理後可得 

( ) ˆ
m

m
go

PIPM X
V t

t
∗ −
=
uuuuuuv uuuv

v
         (23) 

因此在時間為 t 時飛彈所需的速度改變為 
( ) ( )m mV V t V t∗Δ = −

v v v
          (24) 

飛彈所需的速度改變由引擎提供。引擎能提供的

最大速度改變量會因為剩餘燃燒時間減小而越

來越小。因此還需要計算引擎能提供的最大速度

改變量，進而決定引擎的推力方向。 

 
圖 5. 引擎提供的速度改變與導引命令關係圖 

如圖 5， PΔ
uv
為引擎能提供的最大速度改變， e

v
為

mPIPM X−
vuuuuuv
方向的單位向量， h 為常數。由圖 5 可

以看出當 P VΔ ≥ Δ
v v

時，並不需要將引擎提供的全

部速度改變都朝著 VΔ
v
的方向上，可以用 e

v
向量來

做組合使得部份的速度改變是朝著 e
v
方向且有等

效的速度改變是朝著 VΔ
v
方向。 

引擎能提供的最大速度改變可簡單寫為 

Bx
uuv

PIPM
uuuuuuv

missile

PIPM

( )mV t ∗
uuv

( )mV t
uuv

Nx

VΔ
v

Ny

Nz

mX
v

Bx
uuv

PIPM
uuuuuuv

missile

PIPM

( )mV t ∗
uuv

( )mV t
uuv

Nx

VΔ
v

Ny

Nz

mX
v

Bx
uuv

missile

PIPM

( )mV t ∗
uuv

( )mV t
uuv

VΔ
v

PΔ
uv

he
v

Bx
uuv

missile

PIPM

( )mV t ∗
uuv

( )mV t
uuv

VΔ
v

PΔ
uv

he
v
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bo

TP t
mass

Δ =
uv

uv
             (25) 

其中T
uv
是飛彈引擎推力向量，mass 是飛彈的質量，

bot 是燃料剩餘的燃燒時間。根據圖 5 可得 

V he PΔ + = Δ
uv v uv

 ， P VΔ ≥ Δ
uv uv

， 0h ≥   (26) 

將(26)等式左右兩邊同時取向量長度平方得 

( ) ( )V he V he P PΔ + ⋅ Δ + = Δ ⋅Δ
uv v uv v uv uv

     (27) 
將(25)代入(27)整理後得 

( )
2

2 22 2 0bot
h V e h V T

mass
⎛ ⎞⎛ ⎞+ Δ ⋅ + Δ − =⎜ ⎟⎜ ⎟⎜ ⎟⎝ ⎠⎝ ⎠

uv v uv uv
 (28) 

(28)為一個 h 的二次方程式，解出 h 並取 0h ≥ 代

入(26)即可得到 PΔ
uv
，再將 PΔ

uv
代入(25)即可得T

uv
。 

 
圖 6. 導引律流程圖 

T
uv
即為飛彈需要的引擎推力方向，要得到T

uv
方向

的推力向量需要把飛彈的姿態 Bx
uuv

軸控制到與 T
uv

重合。整個導引律的計算流程如圖 6 所示，其中

refθ 與 refψ 定義於(42)。 

 
四、 姿態控制 

4.1 推力向量控制系統(TVC System) 
在飛彈的飛行過程中推力的大小固定，推力的方

向可以控制。在體座標底下，噴嘴可以轉動的方

向分別為 BY 方向和 BZ 方向，兩個方向的轉動都限

制在正負 5 度以內。 
如圖 7，在體座標底下，原點為飛彈質心位置，L
為推進器跟質心在 BX 方向上的距離且 L 隨時間

改變， TF
v
為推進器產生的推力向量， ( , , )Tx Ty TzF F F

為推力在體座標下的三個分量， yδ 為 TF
v
在 B BX Y−

平面上的投影向量與 BX 軸的夾角， zδ 為 TF
v
在

B BX Z− 平面上的投影向量與 BX 軸的夾角。 

 

 
圖 7. 推力向量控制系統(TVC system) 

首先介紹飛彈所受的引擎推力。由圖 7 可知 

tan Ty
y

Tx

F
F

δ
−

= ， tan Tz
z

Tx

F
F

δ
−

=        (29) 

2 2 2 2
T Tx Ty TzF F F F= + +
v

         (30) 

令
2 2

1
1 tan tany zδ δ

Δ =
+ +

，經過整理則引擎推力

TF
v
在體座標下可以寫為 

0 0

0 0 tan
tan0 0

T
Tx

T Ty T y

Tz z
T

FF
F F F

F F

δ
δ

⎡ ⎤ Δ⎡ ⎤ ⎡ ⎤⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥= = − Δ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥Δ⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎢ ⎥−⎣ ⎦

v

v v

v
  (31) 

接著介紹飛彈所受的引擎力矩。假設飛彈的質心

與推力的施力點只有 BX 方向的距離差 L，由圖 7

可以得到體座標下的引擎力矩 TM
v

 

0 0 0

0 0 tan
tan0 0

Tx

T Ty T y

Tz z
T

M
M M F L

M F L

δ
δ

⎡ ⎤ Δ⎡ ⎤ ⎡ ⎤⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥= = − Δ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥Δ⎣ ⎦ ⎣ ⎦⎢ ⎥⎣ ⎦

v v

v
 (32) 

 
4.2 線性化旋轉方程式 
爲了控制姿態必須線性化方程式。由於飛彈的高

度夠高所以忽略氣動力。假設翻滾角速度 0p ≈ ，

飛彈仰角 0θ ≈ 、翻滾角 0φ ≈ ，可以線性化為 

誤差修正法

ˆ ( )got t

計算 PIPM
uuuuuuv

VΔ
v

計算

refψ
refθ

姿態控制
系統

( ) ( )m mV V t V t∗Δ = −
v v v

bo

mass PT
t
Δ

=
uv

uv

P V heΔ = Δ +
uv uv v

( ) ˆ
m

m
go

PIPM XV t
t

∗ −
=
uuuuuuv uuuv

v

誤差修正法

ˆ ( )got t

計算 PIPM
uuuuuuv

VΔ
v

計算

refψ
refθ

姿態控制
系統

( ) ( )m mV V t V t∗Δ = −
v v v

bo

mass PT
t
Δ

=
uv

uv

P V heΔ = Δ +
uv uv v

( ) ˆ
m

m
go

PIPM XV t
t

∗ −
=
uuuuuuv uuuv

v

BX

BY

BZ

質心

yδ

zδ

TF
v

TxF

TyF

TzF

L

BX

BY

BZ

質心

yδ

zδ

TF
v

TxF

TyF

TzF

L
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p

q
r

φ

θ
ψ

=

=
=

&

&

&

      

x

xx

y

yy

z

zz

M
p

I
M

q
I
Mr
I

=

=

=

&

&

&

        (33) 

則原本非線性方程組可簡化為翻滾角、俯仰角、

偏航角三組互相獨立的雙積分線性方程組。 

 
4.3 翻滾角控制 
根據(33)可以畫出系統方塊圖，如圖 8。kφ 和 pk 為

兩個控制增益。我們把翻滾角和翻滾角速度做負

回授控制。 

 

圖 8. 翻滾角控制迴路 
圖 8 的整體閉迴路轉移函數為一個標準二階轉移

函數，選擇阻尼比 1/ 2ξ = ，自然頻率 1f = (Hz)。
可得 10p xxk I= ， 5kφ = 。因為翻滾角在中途導引階

段希望維持為 0 度所以 0refφ = 。飛彈所需要的 BX

方向力矩為 

( ) ( )x ref p pM k p k k p kφ φφ φ φ⎡ ⎤ ⎡ ⎤= − − = − −⎣ ⎦⎣ ⎦  (34) 

我們假設在中途導引階段由適當的制動器來產

生此力矩，因此滾轉角大致控制在零度附近。  

 
4.4 偏航角與俯仰角控制 
飛彈噴嘴轉動角度限制在 5± 度以內，則可以近似

tan y yδ δ≅ ， tan z zδ δ≅ ， 1Δ ≅ 。將引擎力矩方程

式(32)代入(33)並近似後可得偏航角與俯仰角線

性方程式 

z

yy

q

F L
q

I

θ

δ

=

−
=

&
v

&
     y

zz

r

F L
r

I

ψ

δ

=

=

&
v

&
      (35) 

考慮簡單的內迴路與外迴路定方向控制，如圖 9 

 

圖 9. 偏航角控制迴路 
假設致動器的轉移函數為 /( )a s a+ ，令 /

p
G F L I=

v
。

整個系統的閉迴路轉移函數為 

3 2

r p

ref r p r p

ak k G
s as ak G s ak k G

ψ

ψ

ψ
ψ

=
+ + +

        (36) 

設計控制器的目的是讓整個系統的步階響應穩

定且暫態響應在可接受的範圍內。觀察(36)的特

徵方程式得知，控制器可以任意調整特徵方程式

的 s 項和常數項係數，但是 2s 項係數固定為 a ，

因此設計控制器和制動器的時間常數有很大的

關係。指定(36)的三個極點為： 

1 2 3 1, , , , ,p p r bj p r bj p r b +− = − + = − − ∈ℜ (37) 
由根與係數關係可知 1 2p r a+ = ，為了不讓三個極

點太接近虛軸導致上升時間過長，應盡量讓三個

極點的實部平分 a 。選擇 

1
1 1 ,

3 2
a pap r −⎢ ⎥= + =⎢ ⎥⎣ ⎦

         (38) 

其中 x⎢ ⎥⎣ ⎦代表小於等於 x 的最大整數。在共扼複

數根 2 3,p p 的部份選擇阻尼比 0.5ζ = 。可得 

tan 60b r= o               (39) 
因為還有一個極點在 1p− 的位置所以此三階系統

不會像阻尼比為 0.5 的二階系統一樣產生震盪和

過大的過激量(overshoot)，又能有理想的上升時

間。設計完的極點位置如圖 10 所示。 

 
圖 10. 複數平面極點圖 

設計好三個極點後比較特徵方程式係數得 
2

1 1

1

4 2 2
,

2r
p

r p r p r
k k

aG r pψ

+
= =

+
      (40) 

(40)式就是我們所需的兩個比例控制器增益值。

俯仰角控制和偏航角控制是相似的迴路，因為飛

彈的轉動慣量 yy zzI I= ，所以俯仰角的迴路與偏航

角的迴路只有在內迴路的開路轉移函數多了一

個負號，因此我們令俯仰角迴路的控制兩個增益

q rk k= − ，k kθ ψ= 如此整個系統的轉移函數就和偏

航角控制迴路一樣。也就可以沿用偏航角控制迴

φ1
s

1
s

p
kφ pk

+

−

+

−

refφ p&1

xxI
xM

φ

Dp

p

φ1
s

1
s

p
kφ pk

+

−

+

−

refφ p&1

xxI
xM

φ

Dp

p

ψ1
s

1
s

r
致動器kψ rk

+

−

+

−

refψ r&

zz

F L
I

v
yδ

ψ

Dr

r

_y dδ ψ1
s

1
s

r
致動器kψ rk

+

−

+

−

refψ r&

zz

F L
I

v
yδ

ψ

Dr

r

_y dδ
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Im

×

×

×

1p−

r bj− +

r bj− −

60o

Re

Im

×
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路的設計。則線性姿態控制的輸入訊號為 

( )
( )

_

_

y d r ref

z d q ref

k k r

k k q

ψ

θ

δ ψ ψ

δ θ θ

⎡ ⎤= − −⎣ ⎦
⎡ ⎤= − −⎣ ⎦

        (41) 

refψ 和 refθ 為(25)式裡T
uv
在地面座標下的兩個姿態

角。若 , ,x y zT T T 分別為T
v
在慣性座標的三個分量則 

1 1

2 2
tan , tany z

ref ref
x x y

T T
T T T

ψ θ− − −
= =

+
     (42) 

_y dδ 和 _z dδ 為下達給飛彈推力系統兩個轉動角度

的指令，推力向量控制系統將依據這兩個指令調

整噴嘴的方向來達到需求的偏航角和俯仰角。 

 
五、 模擬結果 

圖 11 為飛彈在飛行過程的質量變化與推力大

小。 

 
圖 11. 飛彈推力與質量變化示意圖 

飛彈發射前會先計算打中目標的飛行時間大約

為多少，然後再用飛行時間估計初始攔截方向，

以初始攔截方向來決定發射的偏航角。 

 
圖 12. 簡略飛彈速度對時間圖 

首先介紹如何計算初始發射方向。圖 12 是一個

簡略的飛彈速度對時間圖形，其中 S1：第一節推

力造成的直線飛行的距離，S2：第二節推力造成

飛彈增加的直線飛行距離，V1：第一節推力結束

時的飛彈速度大小，V2：第二節推力結束時的飛

彈速度大小， finalt ：攔截時間。忽略氣動力和重

力的影響，由圖 11 飛彈的推力和質量可以得到

2 2.1 1V V= 。利用圖 2 的概念，飛彈在攔截時間內

飛行的直線距離 (0, )m finalD t 為圖 12 曲線下的面積 
(0, ) 2.1 1m final finalD t S V t= + × ×       (43) 

其中 1 2 - 1 1-1.1 1 ( 2 2)S S S tb V V tf tb= + × × × + 。假設

飛彈朝著初始攔截方向W
uuv

發射，目標的速度 tV
v
為

常數向量，將 0t = ， go finalt t= 和(43)式代入(2)式得 

( )2.1 1 (0) (0)final L final tS V t e t V R+ × × = +
v vv   (44) 

將(44)等式左右兩邊取向量長度的平方再移項後

得可解出 finalt 。利用解出來的 finalt 來估算初始攔截

方向W
uuv

，如(45) 

(0) (0)
T

x y z final tW W W W R t V⎡ ⎤= = +⎣ ⎦
v v v

   (45) 

其中 (0)R
v

為目標與飛彈初始相對位置向量。發射

飛 彈 的 初 始 偏 航 角 即 朝 著 W
v

的 方 向

( )1(0) tan /y xW Wψ −= 。初始發射仰角的部分因為要

讓飛彈在第一節推進燃料用完時有足夠的高度

所以將發射的仰角固定為 70 度。 
接著設定模擬的初始條件：飛彈初始位置（0，-10，
-0.01）km，目標初始位置（420，-243，-285）km，
目標初始速度（-1299，750，0）m/s，飛彈初始

速度（0，0，0）m/s，計算 got 的取樣時間 0.1stΔ =

s，制動器時間常數為 50ms。經過初始條件計算

後飛彈的初始發射姿態角 ( ), ,φ θ ψ =（0，70，-27.9）

deg。 
表 1. 不同發射偏航角所造成的零力誤失 

 
除了以偏航角為-27.9 度發射外，固定所有的參數

改變發射時的偏航角觀察所造成的影響，如表 1
所示。接著改變制動器時間常數固定其他的參數

觀察 ZEM 的變化，如表 2 所示。 
表 2. 不同制動器時間常數所造成的零力誤失 

時間常數 50ms 100ms 

ZEM(m) 50.6 119 
飛行時間(sec) 168.84 168.88 
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ZEM(m) 56.85 51.61 50.6 55.35 68.81

飛行時間(sec) 168.86 168.85 168.84 168.85 168.87
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六、 結論 
中途導引階段每隔一個取樣時間修正一次剩餘

飛行時間，這樣的方式可減低運算量。中途導引

律是依據預測攔截參考點的位置來計算需要的

速度改變，因此準確地估計剩餘飛行時間是很重

要的，中途導引結束後的 ZEM 大小與剩餘飛行

時間的準確度有關係，在燃料用完的前剩餘飛行

時間估計得越準則 ZEM 越小。為了使剩餘飛行

時間估計得更準，每次計算前都會修正表格內預

估的未來飛彈速度。飛彈發射的方向角是發射前

計算出來的，會因為各種數據的誤差而算出不同

的方向角，因此我們比較了幾種不同發射方向角

所造成的 ZEM，結果發現 ZEM 都可以在終端導

引的能力範圍內，表示發射的方向如果有些許的

誤差是中途導引可以除去的，也表示中途導引律

對於目標初始位置和速度的測量值不敏感，這個

結果是此中途導引律的優點之ㄧ。 
中途導引階段採用 TVC 系統來產生飛彈需要的

速度改變，TVC 的制動器時間常數對於控制系統

的設計有很大的影響，我們使用角度和角速度的

比例回授雙迴路控制，制動器時間常數越大則系

統響應速度越慢，由於每隔一個取樣時間會下達

一次導引命令，系統響應不夠快的話就無法達到

指令的要求而造成 ZEM 變大，根據模擬的結果

顯示 TVC 系統時間常數越大則 ZEM 也越大。 
在本方法的導引之下我們所模擬的攔截飛彈成

功的飛往攔截點且誤失距離足夠小。另外本論文

的模擬都是在沒有測量誤差的情況下進行，也就

是目標和飛彈的位置和速度測量完全準確，後續

的研究要探討因位置及速度量測誤差所造成的

影響。  
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