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具加速度時間延遲之飛彈的強健導引律設計 
 

 

 

 

學生：馮仰靚                          指導教授：梁耀文 博士 

國立交通大學電控工程研究所 

 

 

摘       要 

 

 

 

    本論文探討結合積分型順滑模(integral type sliding mode)技術與傳統

順滑模(sliding mode)技術於飛彈強健導引律設計之議題。本論文考量之不

確定性干擾因素的來源包括有，目標估測誤差及因經過飛行控制系統而造

成的加速度時間延遲。利用所設計之強健導引律可使閉迴路系統對目標估

測誤差以及加速度時間延遲具有良好的補償效果。此外所提出之強健導引

律可允許工程師針系統之性能要求設計無干擾系統(nominal system)的(最

佳)導引律，使得包含時間延遲與估測誤差的系統(uncertain system)閉迴路

狀態響應與無干擾系統閉迴路響應近似。最後經由模擬驗證證明此導引律

可以達到期望的效能。 
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ABSTRACT 

 

    This paper studies the design of missile guidance law using the 

combination of SMC and ISMC technologies. The presented guidance law is 

shown to be able to compensate for the presence of uncertainty, including target 

estimation error, and time lag in acceleration caused by the flight control 

system. Besides, the presented scheme possesses a remarkable flexibility of 

allowing the engineer to select a desired guidance law for the nominal system 

(i.e., system without uncertainty and time delay) so that the state response of 

the overall uncertain time delay guidance system is close to that of the selected 

nominal closed-loop guidance system. Simulation results demonstrate the 

benefits of the presented scheme. 
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第 1 章                                       

緒論  

 

 

1.1 研究背景與動機 

    從遠古的戰爭，經歷了徒手戰爭，兵器戰爭，機械化戰爭，一直到現代戰爭，

現代戰爭不僅僅是部隊上的進攻占領，在部隊進攻時，即可能以大量的飛彈進行

攻擊，最後才是部隊的進駐，也因此在部隊進駐之前，往往皆已決定了勝負。 

    1990年的波灣戰爭，以美國為首和伊拉克之間的戰爭，在戰爭中，美國首次

將大量的高科技武器投入戰場，而首先發動攻擊的就是空戰，盟軍首先將摧毀伊

拉克的防空武器為首要任務，由此可看出如果有好的防禦設施，則可以讓想入侵

者退縮。因911攻擊事件，在2001年以美國為首展開的反恐行動，首波攻擊也是

利用空軍作戰。而2003年的伊拉克戰爭，也使用了大規模的現代武器，因伊拉克

軍隊在波灣戰爭中，軍事力量已被削弱，因此防空能力大大降低，美國因此可以

藉由空降部隊，深入伊拉克。由以上戰爭知道，戰爭中，佔有空中的優勢是很重

要的，幾乎誰掌控了空中作戰的權力，就掌控了局勢。 

    因空戰是雙方交戰時，誰佔有主導權，就佔有優勢，因此為了防禦敵人的入

侵，如果有好的防空武器，那麼即可防衛好國家的空中領域，其中包括了戰機，

飛彈，衛星等等。飛彈的佈署，往往會造成敵國飛機不敢入侵，因此會先使用長

程導彈，將防空設施一一擊毀，這時攔截長程導彈的防禦設備，顯得格外的重要。

而導引律是成功攔截飛彈與否的關鍵之一，現今已經有許多的導引律被提出或應
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用，每種導引律有其自己的優點，但未有一種導引律可以針對全部飛彈的攔截，

都可以有最好的攔截能力，因此導引律仍然繼續發展，以對付更聰明的飛彈。如

果能夠提升攔截飛彈的成功，那麼國家將更安全，人民的性命也會受到保障，甚

至有警示敵人的作用，讓外敵不敢侵犯。 

    在飛彈導引律中，比例導引(proportional navigation, PN)律是較多人知道並且

被廣泛的應用。通常比例導引律以控制飛彈的加速度方向分成兩種類型，一種是

以飛彈速度方向為基準(pure PN, PPN[1])；另一種是以飛彈的視線(line-of-sight)

為基準(true PN, TPN[2])。因為簡單且容易使用，因此比例導引已經被廣泛的使

用[1]-[4]。但隨著科技的發展，現在具有機動性的目標已經越來越多，如果只用

傳統的比例導引律，可能會無法達到攔截機動性目標的目的。為了達到攔截機動

性的目標，因此改良了比例導引為增強比例導引(augmented PN, APN)律[4]，也

發展出許多新的導引方法，像是最佳導引律(optimal guidance law)[5]-[8]，模糊導

引律(fuzzy guidance law)[9][10]，微分對策導引律(differential game guidance 

law)[11] [12]。 

     接下來將簡單介紹上面所敘述的導引律。首先看最佳導引律，此方法被提

出的原因為，當目標出現機動性時，會使得攔截目標成功率降低，而最佳導引律

是採用線性飛彈與目標(missile-target)相對運動模型，在近碰撞的時候假設為同

一水平面上，因此視線角度很小，並將非線性的動態線性化來研究。最佳導引律

還需考慮飛行時間  (time-to-go, tgo )估測，若估測的好將會使零控脫靶量

(zero-effort-miss, ZEM)變低，若估測不好則反之。而最佳導引律通常以飛彈最終

位置與能量的消耗當作線性二次(linear-quadratic)的性能指標。 

    對局論(game theory)此方法已被應用在飛彈與目標相對運動模型，稱此方法

為微分對策導引律[11]。在水平攔截情況下，微分對策導引律對目標加速度的估

計誤差較不敏感，原因是微分對策導引律藉由擷取目標影像，進而預測目標機動

性能。但若目標沒有機動性，則會讓微分導引律的誤差上升[12]。但因微分導引
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律也存在著要求兩邊邊界值的問題，加上求解困難，所以並未被廣泛的使用。 

    設計最佳導引律時，是考慮在同一水平面上然後進一步做線性化，但實際情

況中不一定在同一水平面上，因此導引律的飛彈與目標相對運動模型並不一定能

做線性化，因此在實際應用上最佳導引律可能會無法保證系統結果是最佳的。因

而有學者提出了模糊導引律來作為解決的方法，但傳統的模糊導引律存在著計算

歸屬函數(membership functions)時間需較長的問題，因此文獻[10]裡以共同的李

雅普諾夫(Lyapunov)函數建構模糊規則(fuzzy rule)，使飛彈與目標相對運動模型

滿足李雅普諾夫(Lyapunov sense)穩定條件，並透過模擬驗證攔截目標的目的。 

    因未來的目標可能具有高機動性，並需要考慮環境限制因素等等，因而可能

會使得目標難以正確估測，但經典的比例導引以及最佳導引需獲取精確的目標估

測值，因此在無法準確估測機動性目標加速度時，則使用比例導引及最佳導引較

難得到理想的結果。因此現在在發展新的導引律時，將考慮導引律的強鍵性，像

是微分幾何與PPN結合的導引律[13]，其與傳統的PPN相比較，在視角(LOS)的轉

動上更有效率，而且不用計算time-to-go的訊息。或是基於Sontag’s規則[14]的導

引律，在裝載導引頭(seeker)和慣性測量單元(inertial measurement unit)的情況下

(傳統的增強比例導引律也有同樣的裝置)，具有比傳統增強比例導引律更大的攔

截範圍。文獻[15]將H1的理論應用在導引律研究，將目標機動視為干擾輸入，

將導彈的問題改用非線性干擾衰減來控制問題，透過求解Hamiton-Jacobi偏微分

不等式，可得到三種H1導引律，但因解Hamiton-Jacobi偏微分不等式很難解，因

此在文獻[16]中提出利用Takagi–Sugeno模糊系統修改飛彈與目標相對運動模型，

接著將修改過的模型使用H1控制。也有文獻使用順滑模控制(sliding mode 

control)技術在導引律上[18][19][20]，利用順滑模控制較好的強健性(robustness)

以及容易實現的優點。 

    事實上大部分的導引律應用在飛行控制系統(flight-control system)未加入時

間延遲下的飛彈與目標相對運動模型時，通常都可以有效的命中目標，但實際上
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在攔截過程中，飛行控制系統存在時間延遲的問題以及量測即獲取訊號時產生的

雜訊[21]，這些問題都可能會造成飛彈誤失距離(miss distance)過大導致攔截目標

失敗。本碩論首先將利用積分型順滑模控制 (integral-type sliding mode control, 

ISMC) 技術，設計積分型順滑模導引律，其優點之一為在設計時可依工程師所

希望的效能表現選取適當的導引律做為無干擾系統時的加速度命令，再利用積分

型順滑模的強健特性，用來對付目標加速度或量測訊號之雜訊。接著考慮因經過

飛行控制系統造成的時間延遲問題，並藉由順滑模控制技術設計適當的順滑模導

引律來解決此問題，而本論文所提出的順滑模導引律與前敘所提到的順滑模導引

律[18]不相同，雖然兩者皆利用順滑模控制技巧，但與[18]的差異在於本論文是

針對有加入時間延遲的飛彈與目標相對運動模型所設計的順滑模導引律。本研究

所提出的順滑模導引律設計可分成兩步驟：1) 考慮無時間延遲及雜訊干擾之飛

彈與目標相對運動系統並選取適當的導引律，使得閉迴路系統滿足預期的性能指

標(performance index)；2) 考慮時間延遲之飛彈與目標相對運動系統，根據步驟

1) 之導引律設計適當的順滑面並組織順滑模導引律，使得當閉迴路導引系統軌

跡保持在順滑面(sliding manifold)上時，其系統響應等同於無延遲導引系統之表

現。本論文所提出之順滑模導引律設計技術不僅能有效的改善導引律因時間延遲

而造成飛彈與目標相對運動模型產生誤失距離，並且提供了控制工程師一個額外

的設計自由度，亦即透過此設計方式，工程師可根據其對於無延遲系統之性能表

現要求，來設計相對應的順滑面及順滑模控制律。最後將積分型順滑模導引律與

順滑模導引律結合成新的導引律。 
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1.2 論文架構 

    本論文的第二章中，首先會介紹順滑模控制理論與積分型順滑模控制技術，

並且建立三維空間內的目標與飛彈相對運動模型，及介紹現有的比例導引律。在

第三章中，首先會先設計積分型順滑模導引律，用來補償估測誤差，並模擬驗證，

證明有干擾之閉迴路系統狀態響應與無受干擾之閉迴路狀態響應相近。接著在第

四章敘述如何在飛彈與目標相對運動模型中加入時間延遲項，並用順滑模控制技

巧，對三維空間內的飛彈與目標相對運動模型設計其適當的控制律，解決因時間

延遲造成的誤失距離，最後進行模擬驗證，此時以誤失距離當作導引律優劣的指

標，將可以看出本研究所設計的順滑模導引律其優點及特色。第五章則是將第三

章與第四章兩種導引律進行結合，用來對抗具有估測誤差和時間延遲的飛彈與目

標相對運動模型，最後加上模擬驗證。本論文的第六章將提出結論與未來研究方

向。 
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第2章                                   

預備知識                                  

 

2.1 順滑模控制技術介紹 

順滑模控制(sliding mode control，SMC)技術的特色為其利用不連續的控制輸

入，使得閉迴路系統軌跡最後會被限制在一個設計者預先設計好的順滑面(sliding 

surface)上，而閉迴路系統的動態行為可經由順滑面來規範。一般來說，順滑模

控制技術擁有以下優點：(i)響應速度快；(ii)對模型不確定性(model uncertainties)

或外在干擾(external disturbances)具有強健性；(iii)容易實現的優點[22]。順滑模

控制技術的設計方式對於不同型式下的非線性系統，會有不同的設計方式

[23][24]。因此在本研究中選擇非線性系統標準型(regular form)的順滑模控制設計

做討論[24]。 

首先我們考慮非線性系統[24]  

 xç 1 = fa(x1;x2)  

xç 2 = fb(x1;x2) +G(x)[u+ d]  

 

(2.1) 

其中fa(0) = 0 2 Rn，fb(0) = 0 2 Rn，0 2 R2n即為其平衡點(equilibrium point)，

x1 2 Rn， x2 2 Rn， x = [xT1;x
T
2]
T 2 R2n

為系統狀態，u 2 Rm為控制輸入，

fa(x) 2 Rn， fb(x) 2 Rn與G(x) 2 Rnâm
皆為平滑函數，d 2 Rm代表匹配型

(matched type)系統之不確定性(uncertainties)或外在干擾(external disturbances)。根

據[24]可知，設計非線性系統的順滑模控制器可分成兩個程序，程序一為設計順

滑面，使得當閉迴路系統軌跡被限制在順滑面上時會滿足閉迴路系統為漸進穩定
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的要求；程序二為設計順滑模控制律(sliding mode control law)u = u0 + u1，使得

閉迴路系統軌跡在有限時間內到達設計者預先設計的順滑面並且維持在順滑面

上。 

 

假設 2.1： 

對任何的狀態x 2 R2n
，系統(2.1)的矩陣G(x)為列滿秩(full row rank)。 

 

假設 2.2：  

ííG(x)d
íí
2 ô ô(x; t); 8x 2 R

2n; 8t 2 R，其中k á k2代表R2n
空間向量中的l2範數(l2

-norm)[25]，ô : R2nâRà!R為一連續的非負函數(nonnegative function)。 

 

‧程序一：設計順滑面s(x) = 0    

考慮標準型式下的非線性系統如(2.1)式，其前n階子系統(subsystem)為 

 xç 1 = fa(x1;x2)  (2.2)  

透過步階迴歸(backstepping)的設計方式可知，可以將x2視為(2.2)式的控制輸入，

並且經由非線性控制的設計方法來設計一控制器(stabilizer)x2 = þ(x1)，且設計

的控制器 x2 = þ(x1) 可使得 (2.2)式漸進穩定，其中函數 þ : Rn! Rn滿足

þ(0) = 0，最後我們只需要再設計原非線性系統(2.1)式的控制輸入u，使得

x2à þ(x1) = 0成立，便可透過控制輸入u讓整體閉迴路系統為漸進穩定。根據

以上所述，我們可令順滑面如下所示 

 s(x) = x2à þ(x1) = 0   (2.3) 

其中s = [s1; s2; á á á; sn]T，函數þ : Rn! Rn滿足þ(0) = 0，而在設計函數þ(x1)時

需考慮(2.2)式前n階子系統並透過控制器x2 = þ(x1)使其為漸進穩定。當閉迴路

系統軌跡一直被保持在順滑面上，亦即s(x) = 0，可得x2 = þ(x1)，則(2.2)式的

前n階子系統(subsystem)可寫成下式(2.4)  
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 xç 1 = fa(x1; þ(x1))   (2.4) 

為漸進穩定(asymptotically stable)，亦即當t!1時x1! 0。緊接著發現因順滑

面為零，亦即s(x) = x2à þ(x1) = 0，þ(0) = 0，當 t!1時x1! 0，因此可

得當t!1時x2! 0，亦即閉迴路系統為漸進穩定。  

 

‧程序二：設計控制律 

 設計控制律之前，必須先設計好順滑面，在此假設已設計好順滑面如下式 

 s(x) = x2à þ(x1) = 0  (2.5) 

根據[24]可知，設計控制律，又可分為兩小步驟，步驟一為設計u0，步驟二為設

計u1，而最後的順滑模控制律(sliding mode control law)形式為u = u0 + u1。 

 

‧步驟一：u0設計 

u0設計時必須存在一項條件，即當不考慮匹配型系統之不確定性或外在干

擾時，必須使得順滑面s(x) = 0對於閉迴路系統為不變集合(invariant set)[24]，亦

即 s(x(t0)) = 0， s(x(t)) = 0; 8t õ t0。此外，將(2.5 式中的順滑變數(sliding 

variable)s(x) = x2à þ(x1) = 0對時間 t 取導函數(derivative)，並將(2.1)式代入取

導函數後的順滑變數，可得動態系統(sliding variable dynamic)如下(2.6)式 

 sç = à @x1

@þ fa(x1;x2) + fb(x1;x2) +G(x)[u+ d] (2.6) 

此時必須考慮到的控制器u，在尚未加入u1時，亦即u = u0，作回授控制且不考

慮雜訊項d，可以使動態系統(2.6)式擁有原點s = 0為其平衡點  

 接著設計u0，此刻還不考慮(2.6)式中未知其切確形式的雜訊項d，此刻u0項

的功能是將(2.6)式中已知其切確形式的項刪除，設計u0如下(2.7)式 

 u0 = àG+(x)
â
à @x1

@þ fa(x1;x2) + fb(x1;x2)
ã

 (2.7) 

其中G+(x) 2 Rmâp為G(x)的廣義反矩陣(pseudo-inverse matrix)。此時將設計完
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成的(2.7)式帶入(2.6)式中可得 

 sç (x) = G(x)[u1 + d] (2.8) 

觀察(2.8)式可發現，在不考慮雜訊項d的情況下，僅使用u = u0作為回授控制，

亦即u1 = 0，則(2.8 式擁有s = 0為其平衡點。 

 

‧步驟二：u1設計 

 在步驟一已經設計完成u0，亦即(2.7)式，現在考慮(2.8)式並假設s
à
x(t0)

á
6=0

而進行u1之設計，而u1的功能為讓順滑變數s在有限時間內趨近於s = 0，亦即

閉迴路系統軌跡將會在有限時間內到達到順滑面。由假設 2.2 可以知道

G(x)dk k2 ô ô(x; t); 8x 2 R
2n; 8t 2 R，因此可設計u1為(2.9)式 

 u1 = àG+(x)
â
ô(x; t) + ñ

ã
sgn(s) (2.9) 

其中sgn(s) =
â
sgn(s1); sgn(s2); . . .; sgn(sp)

ãT
，ñ > 0 2 R為待設計的常數，因此

將(2.9)式代入(2.8)式可得順滑變數s所對應的閉迴路動態系統變為 

 sç (x) = à
â
ô(x; t) + ñ

ã
sgn(s) +G(x)d (2.10) 

為了證明u1設計成(2.9)之可行性，透過李雅普諾夫理論，令(2.10)式的可能的李

雅普諾夫函數(Lyapunov function candidate)為V = 2
1sTs，將V對時間t取導函數如

下(2.11)式 

 Vç = sTsç  (2.11) 

此時將(2.10)式代入(2.11)式後可得 

 Vç = sTsç = à
â
ô(x; t) + ñ

ã
sTsgn(s) + sTG(x)d (2.12) 

利用假設 2.2 與關係式sTsgn(s) = s1sgn(s1) + á á á+ snsgn(sn) = s1j j+ á á á+ s2j j = sk k1，

以及向量範數(norm)不等式 sk k1 õ sk k2，可將(2.12)式整理成下(2.13)式 

                 Vç = sTsç = à
â
ô(x; t) + ñ

ã
sTsgn(s) + sTG(x)d  

                   ô à
â
ô(x; t) + ñ

ã
sk k2 + sTG(x)d  
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                   ô à
â
ô(x; t) + ñ

ã
sk k2 + sk k2 G(x)dk k2   

                   ô à
â
ô(x; t) + ñ

ã
sk k2 + sk k2 ô(x; t)  

 = à ñ sk k2  (2.13) 

其中在(2.13)式中為了讓sTG(x)d ô ksk2 G(x)dk k2條件成立，因此利用了柯西-

史瓦茲不等式(Cauchy-Schwarz inequality)。藉由(2.13)式以及李雅普諾夫理論知

道V = 2
1sTs為(2.10)式的一個可用的李雅普諾夫函數，因此經過上面連續的推導，

可以知道閉迴路系統(2.10)式為漸進穩定(asymptotically stable)，亦即當t!1時

s! 0，或可解釋成針對(2.8)式來看，每當順滑變數s6=0，u1會使得s! 0。事

實上，V = 2
1sTs與V對時間t的導函數可分別表示成(2.14)式及(2.15)式 

 V = 2
1sTs = 2

1 sk k22  (2.14) 

 Vç = dt
d V = 2

1
dt
d ( sk k22) = sk k2 dt

d ( sk k2)  (2.15) 

由(2.13)式，(2.14)式與(2.15)式與可知 

 Vç = sTsç = sk k2 dt
d ( sk k2) ô à ñ sk k2  

(2.16) 

也就是說 

 
dt
d ( sk k2) ô à ñ  (2.17) 

亦即 sk k2沿著閉迴路系統軌跡對時間的變化率小於等於à ñ，進一步將(2.17)式整

理可得 

   
R
jjs(x(0))jj2
jjs(x(t))jj2 djjsjj2 = jjs(x(t))jj2 à jjs(x(0))jj2 ô

R
0

tà ñdt = à ñt 
(2.18) 

故 

 0 ô s
à
x(t)

á
k k2 ô s

à
x(0)

á
k k2à ñt  (2.19) 

意思為當t = ñ

s
à
x(0)
á

k k
2時0 ô s

à
x(t)

áíí íí
2 ô s

à
x(0)

áíí íí
2 à ñt，亦即 s

à
x(t)

á
k k2必在

有限時間t = ñ

s
à
x(0)
á

k k
2之內收斂至零，如圖 2.1 s

à
x(t)

áíí íí
2沿著閉迴路系統的軌
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slope = à ñ 

t 

跡對時間的響應所示，這也代表著閉迴路系統軌跡必在有限時間t = ñ

s
à
x(0)
á

k k
2內

到達順滑面上並保持在順滑面上。 

 根據上列步驟一與步驟二，以及相關證明可知，最後的順滑模控制律為下列

(2.20)式 

 u = àG+(x)
â
à @x1

@þ fa(x1;x2) + fb(x1;x2) +
à
ô(x) + ñ

áã
sgn(s)  

(2.20) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

圖 2.1 s
à
x(t)

áíí íí
2
沿著閉迴路系統的軌跡對時間的響應 

 

2.2 積分型順滑模控制技術介紹 

積分型順滑模控制(integral-type sliding mode control, ISMC)的設計概念與順

滑模控制類似，兩者之間的差別在於順滑面的型式，積分型順滑模控制的順滑面

型式，可看成是閉迴路系統的軌跡與閉迴路未受干擾系統(nominal system)軌跡之

間的差，投影到某個選定的矩陣的值域空間(range space)[26]。雖然順滑模控制擁

有其優點，但文獻上指出，在閉迴路系統軌跡向順滑面趨近但尚未接觸到順滑面

ñ

s
à
x(0)
á

k k
2

s
à
x(t)

á
k k2

s
à
x(0)

áíí íí
2
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的迫近階段(reaching phase)時，其對於模型不確定性或外在干擾可能存在敏感的

現象[26]，因此，可能會造成閉迴路系統不穩定之現象，而積分型順滑模控制因

其特殊的順滑面選取方式，使得閉迴路系統軌跡一開始就落於順滑面上，減少了

順滑模控制存在迫近階段的問題[27]。此外，積分型順滑模控制仍然保有順滑模

控制所擁有的響應速度快、容易實現，以及對於模型不確定性及或外在干擾具有

強健性等的優點外，並且額外擁有如下優點：(i)有報告指出利用順滑模控制技術

設計時，系統狀態在上順滑平面之前，對於模型不確定性或外在干擾可能會有敏

感(sensitive)的現象進而可能造成系統的不穩定性，而利用積分型順滑模控制設

計技術時，系統之狀態一開始就在順滑平面上，而且會一直維持在順滑平面上

[26]，因此積分型順滑模控制能有效的增強控制任務之強健性(robustness)；(ii) 順

滑模控制所需之最大控制力道(maximum control magnitude)通常發生在迫近階段

的初期，因此積分型順滑模控制所需之最大控制力道通常小於順滑模控制，這使

得積分型順滑模控制更容易滿足物理上對最大控制力道要求的限制；(iii)當系統

存在不匹配型(unmatched)模型不確定性或外在干擾時，透過選擇適當的順滑平面

參數，可讓不匹配的模型不確定性或外在干擾影響最小[26]；(iv)當系統只存在

匹配型(matched-type)模型不確定性或外在干擾時且當閉迴路系統軌跡被保持在

順滑面上時，其動態行為等同於未受干擾的系統響應，因此擁有一個額外的控制

器設計自由度，此自由度允許工程師根據系統需求針對無干擾系統進行最佳化設

計，使受干擾系統(uncertain system)與無干擾系統之狀態響應相同[27]。最後一項

優點使得工程師可以透過對於無干擾系統的設計及其性能，事先地討探干擾系統

的性能表現使受干擾系統擁有工程師所預期的性能表現。 

  

 接下來我們討論積分型順滑模控制的設計，考慮非線性系統[27] 

   xç = f(x) +G(x)[u+ d]   (2.21) 

其中0 2 Rn為其平衡點(equilibrium point)，x 2 Rn為系統狀態，u 2 Rm為控制輸
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入，f(x) 2 Rn與G(x) 2 Rnâm皆為平滑函數，d 2 Rm代表匹配型的系統之不確

定性或外在干擾。根據論文[27]可知，設計非線性系統的積分型順滑模控制器可

分為兩個程序，程序一為設計順滑面，當閉迴路系統軌跡被限制在順滑面上時其

動態響應會等同於閉迴路無干擾系統(nominal system)之響應，並藉無干擾控制律

(nominal controller)u0可使得閉迴路系統達到漸進穩定；程序二為設計積分型順

滑模控制律(integral-type sliding mode control law)，u = u0 + u1使得閉迴路系統

軌會一直被保持在順滑面上。為了讓積分型順滑模控制技術可以實現，因此加入

下列假設。 

 

假設 2.3：  

jdjj j2 ô úm(x; t);8x 2 R
n;8t 2 R，其中úm：Rnâ R!R為一連續的非負函數。 

 

假設 2.4： 

當m ô n時，存在D 2 Rmân使得對任何的狀態x 2 Rn矩陣DG(x) 2 Rmâm為可

逆 (invertible)，當m > n時，存在D 2 Rnân使得對任何的狀態 x 2 Rn矩陣

DG(x) 2 Rnâm
為列滿秩(full row rank)8x 2 Rn。 

 

假設 2.5： 

存在一個無干擾控制律 (nominal controller) u0使得  (2.21)式的無干擾系統

(nominal system) xç = f(x) +G(x)u0，原點為漸進穩定(asymptotically stable)。 

 

‧程序一：設計順滑面s(x) = 0 

 考慮 (2.21)式，順滑面被設計成[27]  

 s = Dfx(t)à x(t0)à
R
t0

t
[f(x(ü)) +G(x(ü))u0]düg = 0 (2.22) 

其中D必須滿足假設 2.4。觀察當s x(t0)( ) = 0時，則閉迴路系統軌跡一開始就會
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落在順滑面上。 

 

‧程序二：設計控制律u = u0 + u1 

已設計好順滑面如(2.22)式，在設計控制律時，又可分為兩個步驟，步驟一

為設計u0，步驟二為設計u1，而最後的積分型順滑模控制律u = u0 + u1，在此

將分別討論。 

 

‧步驟一：設計u0 

設計u0時可針對(2.21)式的無干擾系統xç = f(x) +G(x)u進行設計，且u0必

須要滿足假設 2.5，那麼u0則擁有額外的設計自由度[27]。另外不考慮匹配型的

系統之不確定性或外在干擾時，u0可使得順滑面s(x) = 0對於閉迴路系統為不變

集合(invariant set)的功能，即s(x(t0)) = 0，s(x(t)) = 0;8t õ t0。將(2.22)式中的

順滑變數對時間t取導函數並將(2.21)式代入，再假設u0已經設計完成代入(2.21)

式了，則可得順滑變數s所對應的動態系統為 

           sç = Df(x) +DG(x)u+DG(x)dàDf(x)àDG(x)u0   

 = DG(x)(u0 + u1) +DG(x)dàDG(x)u0   

 = DG(x)u1 +DG(x)d  (2.23) 

觀察(2.23)式我們可發現，在不考慮d時，使用u = u0作為回授控制，則(2.23)式

擁有s(x) = 0為平衡點(equilibrium point)。 

 

‧步驟二：設計u1  

 在已經完成u0的設計，接下來考慮(2.23)式，進行u1之設計。因為閉迴路系

軌跡一開始就落在順滑面上，因此u1的功能為每當順滑變數s(x)6=0時，會立即

趨近順滑面。由假設 2.2 可知 jdjj j2 ô úm(x; t);8x 2 R
n;8t 2 R，可設計u1為 
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u1 =

à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2
(DG(x))Ts

; if s 6=0
0 ; s = 0

(
 

 

(2.24) 

其中ú(x; t) > úm(x; t);8x 2 Rn;8t 2 R。為了證明u1設計成(2.24)式之可行性，

令在某個時間瞬間(time instant)s(x)6=0，並將(2.24)式代入(2.23)式可得順滑變數𝐬

所對應的閉迴路動態系統變為 

 sç = à ú(x; t)DG(x)jj(DG(x))Tsjj2
(DG(x))Ts

+DG(x)d (2.25) 

透過李雅普諾夫理論，令(2.25)式的可能李雅普諾夫函數為V = 2
1sTs，則V對時間

t 的導函數為 

 Vç = sTsç  (2.26) 

將(2.25)式代入(2.26)式可得 

 Vç = sTsç = à ú(x; t)sTDG(x)jj(DG(x))Tsjj2
(DG(x))Ts

+ sTDG(x)d  (2.27) 

利用假設 2.3 可將(2.27)式整理成如下 

 Vç = sTsç = à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2
jj(DG(x))Tsjj2

2 + sTDG(x)d   

ô à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2 + jj(DG(x))Tsjj2jjdjj2  

ô à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2 + jj(DG(x))Tsjj2jjúm(x; t) 

 = jj(DG(x))Tsjj2[à ú(x; t) + úm(x; t)] < 0  (2.28) 

其中利用了柯西-史瓦茲不等式來使得jj(DG(x))Tsjj2d ô jj(DG(x))Tsjj2jjdjj2。推

導至此，由(2.28)式與李雅普諾夫理論可知，V = 2
1sTs為(2.25)式的一個李雅普諾

夫函數，且(2.23)式在控制律(2.24)式的控制下，其閉迴路系統(2.25)式為漸進穩

定，也就是說，針對(2.23)式來說每當順滑變數s(x)6=0時，會立即趨近順滑面。

因為順滑面的設計型式所致，僅會得到s(x(t0)) = 0之值，故對(2.23)式使用(2.24)

式控制後的順滑變數 s(x)所對應的閉迴路動態系統 (2.25)式來說必成立

s(x(t)) = 0;8t õ t0。 
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由以上步驟一與步驟二，以及相關證明可知，最後的積分型順滑模控制律為

u = u0 + u1。 

    接下來證明當系統僅存在匹配型模型不確定性或干擾，閉迴路系統軌跡保持

在順滑面上時，其動態行為會等同於未受干擾的閉迴路無干擾系統之響應。先假

設閉迴路系統軌跡被保持在順滑面，即s(x(t0)) = 0，s(x(t)) = 0;8t õ t0時，閉

迴路系統xç = f(x) +G(x)u的軌跡為x(t) = xd(t)，而 

 sç = DG(xd)[u+ dà u0] = 0 (2.29) 

其中DG(xd)為可逆或列滿秩，故必存在一解 

 ueq = à d+ u0 (2.30) 

滿足(2.29)式，而ueq稱為等效控制(equivalent control)，其為閉迴路系統軌跡被保

持在順滑面時所對應的等效控制律。接著把(2.30)式代入原始動態系統(2.21)式後

可得 

                                                    xç d = f(xd) +G(xd)u0  (2.31) 

觀察(2.31)式，可發現其動態系統即為原始動態系統(2.21)使用u0控制後的閉迴路

無干擾系統，因此，當閉迴路系統軌跡被保持在順滑面上時，其動態行為確實等

同於未受干擾的閉迴路無干擾系統之響應。 

 

2.3 飛彈與目標相對運動模型介紹 

 

    飛彈為了達到攔截目標的目的，需要導引律來導引飛彈，在攔截過程期間，

一般可分為初段、中段、末段三個時期。在初中段期間，主要是由地面雷達提供

目標位置，而在末端則使用飛彈本身的雷達，因此要考慮飛彈在攔截末段時如何

藉由適當的導引律控制飛彈，達到成功命中目標。為了設計導引律，在本節將飛

彈與目標視為質點，建立飛彈與目標相對運動模型，以供設計導引律時使用。 
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2.3.1 基礎動力學 

    為了推導三維空間中的飛彈與目標相對運動模型，首先必須了解應用力學中

的剛體運動[28]。參考圖 2.2 鋼體旋轉運動示意圖考慮一個對固定軸Z旋轉的鋼

體，令P為物體上的一點，且 l為固定座標軸中的向量，座標原點為O，A為P投

影在Z軸上的點，P與A之間維持一個固定距離，故P會以A為中心旋轉，半徑

為也就是AP線，其中õ為 l與Z軸之間的夾角。而AP線與ZX平面的夾角為ò，

故P點的位置可以由AP線與õ來決定，這裡以逆時鐘方向旋轉的角座標為正值，

當P在旋轉時會產生一切線速度v = dt
dl，而在這假設P點旋轉移動一小距離為

P0，故PP0為弧長，此弧長所轉動的角度為Éò，因此可由下式(2.32)描述。 

 PP0 = lsin(õ)Éò  (2.32) 

兩邊同除Ét，當Ét趨近於零時，取極值可得rsin(õ)òç。如果沿Z軸方向取一向

量!，可以整理出下式 

 v = dt
dl = ! â l  (2.33) 

 

圖 2.2 鋼體旋轉運動示意圖 

Z
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v
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p

為了求點P的加速度a，對(2.33)式微分，因此可寫成下式(2.34) 

 a =
dt

dv  

        = dt

d
(!â l)   

             = dt
d!â l + ! â dt

dl   

                 = ëâ l + ! â (! â l)  (2.34) 

其中ë代表角加速度。因此可知道加速度a可分為切線加速度ëâ l，和法線加速

度! â (! â l)。由此可知角速度與速度之間的關係以及角加速度與加速度之間

的關係。 

    接著考慮如下圖 2.3，此將說明一向量變化率在固定座標系下和旋轉座標系

下的關係，首先由圖 2.3 固定座標與旋轉座標示意圖中可以觀察到有兩個均以O

為中心的參考座標軸，一個是固定座標系OXYZ，一個是旋轉座標系Oxyz，可

以知道當向量p改變時，在不同座標系下所觀察到的變化率是不同的。而Ò代表

向量p在旋轉座標系Oxyz時的瞬間角速度。 

 

 

 

 

 

 

 

 

圖 2.3 固定座標與旋轉座標示意圖 
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此處將以(pç )OXYZ代表向量p在固定座標系OXYZ下的變化率，而(pç )oxyz代

表向量p在旋轉座標系Oxyz下的變化率。這裡將拆成兩層來考慮，第一層為暫

時不考慮固定座標系OXYZ，只考慮向量p在動座標系Oxyz下的變化率，而第

二層為將向量p分成三個向量投影在旋轉座標系Oxyz上，亦即只考慮旋轉座標

Oxyz各軸如何轉動，最後描述固定座標系OXYZ下觀察向量p如何轉動。 

 

    ‧第一層 

    現在將向量p分解成沿著旋轉座標x、y、z的分量，分別以 i、j、k代表其

單位向量，則可得向量p在旋轉座標系下的表示式(2.35) 

 p = pxi+ pyj + pzk  (2.35) 

將(2.35)式對時間微分，並且將向量 i、 j、k視為固定，則可得到p相對於旋轉

座標Oxyz的變化率(2.36) 

 (pç )Oxyz = pçxi + pçyj+ pçzk (2.36) 

 

‧第二層 

    為了求得p在固定座標系OXYZ的變化率，先將向量p看成投影在旋轉座

標系Oxyz上的三個向量pçxi、pçyj、pçzk，但在固定座標系上觀察此三個向量，必

須考慮向量 i、 j、k為變數，亦即 i(t)、j(t)、k(t)，因此對式子(2.35)微分後可

得下式(2.37) 

 (pç )OXYZ = pçxi(t) + pçyj(t) + pçzk(t) + px dt
di(t)

+ py dt
dj(t)

+ pz dt
dk(t)  (2.37) 

 

    此(2.37)式即為分為兩層來觀察向量p在固定座標系OXYZ上的變化率，由

(2.37)式可知，可將等號後前面三項看成向量p在旋轉座標上的變化率，若將旋

轉座標固定不動，則pçxi(t) + pçyj(t) + pçzk(t)為零，只剩後面三項，則可以代表此

時質點的速度。若現在將旋轉座標考慮進來，則因旋轉座標Oxyz座標在此瞬間
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對固定座標OXYZ具有角速度Ò，由式子(2.33)因此可寫成 

 pxdt
di + pydt

dj + pzdt
dk = Òâ p  (2.38) 

將(2.36)(2.38)代入(2.37)可以得到基本關係式 

 (pç )OXYZ = (pç )Oxyz+Òâ p  (2.39) 

為了求得加速度p�在固定座標系OXYZ與旋轉座標系Oxyz之間的關係，將(2.39)

式微分可得下式(2.40)，其中微分都是對OXYZ定義 

 (p�)OXYZ = Òç â p+Òâ (pç )OXYZ+ dt
d (pç )Oxyz (2.40) 

首先看(2.40)中最右那項，參考(2.39)可將其表示如下(2.41)。意思即為看成有一

向量為(pç )Oxyz = r，仿照如何推導到(2.39)式 

 
dt
d (pç )Oxyz = (p�)Oxyz+Òâ (pç )Oxyz (2.41) 

將式子(2.39)及(2.41)帶入(2.40)可得下式(2.42) 

 (p�)OXYZ = Òç â p+Òâ (Òâ p) + 2Òâ (pç )Oxyz+ (p�)Oxyz (2.42) 

此即為加速度在固定座標系OXYZ與旋轉座標系Oxyz之間的關係。 

 

2.3.2 飛彈座標系 

    為了來定義飛彈與目標相對運動模型中的座標系，其一為地面發射座標系

(OgXgYgZg)，另一個為視線座標系(oLxLyLzL)。 

 

    (1)地面發射座標系 

    地面發射座標系的原點Og為取飛彈的發射點，OgXg軸為發射時指向目標方

向，OgZg軸為垂直地面指向地心，OgYg軸與OgXg和OgZg構成右手係。 

 

    (2)視線座標系 
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    此座標的原點在飛彈的質心OL，而其oLxL軸為指向目標方向，會隨目標改

變而改變，而其他軸為由地面發射座標系依序旋轉方位角qì，再旋轉俯仰角qï讓

地面發射座標系中的OgXg軸與oLxL軸重疊時，可得其oLyL與oLzL。 

 

2.3.3 飛彈與目標相對運動模型 

    現在進行三維度飛彈與目標相對運動的推導，參考下圖 2.3。從圖中可以發

現有兩個座標系統，分別為在飛彈座標系中的地面發射座標系與視線座標系。其

中r為視線即為相對距離，qì為方位角，qï為高低角。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

圖 2.4 三維飛彈與目標相對運動示意圖 

 

首先先推導出在地面發射座標系下去觀察視線座標系下的角速度!r，由前面座標

系的說明可以知道視線座標系是由旋轉地面發射座標系得來，第一次轉動方位角

qì，此時在地面發射座標系下去觀察會產生一個角速度為 [0 0 qçì]
T，滿足右手
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定則。第二次轉動高低角qï，此時在地面發射座標系下去觀察會產生一角速度

[0 qçï 0]T，但因轉第二次時，第一次轉動產生的角速度必須要乘上一個轉換矩陣

轉換成地面發射座標系下的位置，可由下式(2.43)表示整個角速度!r  

 
!r =

cosqï 0 à sinqï
0 1 0

sinqï 0 cosqï

2
4

3
5

0
0
qçì

2
4

3
5 +

0
qçï
0

" #
 

 

 
            =

à qçìsinqï
qçï

qçìcosqï

2
4

3
5  

 

(2.43) 

接下來可以將地面發射座標系看成在基本動力學內提到的固定座標，以及將視線

座標系看成在基本動力學的旋轉座標系，再將原本在視線座標系中的相對距離向

量r = [r 0 0]T以及其相對速度rç = [rç 0 0]T轉成地面發射座標系下的表示方式，

因此可以利用式子(2.39)可以得到下式(2.44) 

 
dt

d(r)OgXgYgZg = dt

d(r)oLxLyLzL + !r â r   

 
   =

rç
rqçìcosqï
à rqçï

2

4

3

5  (2.44) 

為了求得其在地面座標系下的相對加速度
dt

d(rç )OgXgYgZg = atà am ，其中

at = [atx aty atz]T、am = [amx amy amz]
T皆為在地面發射座標系下觀察的向量，

此時應用基礎動力學中的(2.42)式，可得下式(2.45) 

(r�)OgXgYgZg
= !ç râ r + !râ (!râ r) + 2!râ (rç )OLxLyLzL + (r�)OLxLyLzL   

     =
r�à rqç2ï à rqç2ìcos

2qï
2rçqçìcosqï à rqçïqçìsinqï + r(q�ìcosqï à qçìqçïsinqï)

à 2rçqçï à rqç2ìcosqïsinqï à rq�ì

2

64

3

75   

=
atxà amx
atyà amy
atz à amz

2
4

3
5             (2.45) 

整理(2.45)可得下式(2.46)-(2.48) 

 r� = rqç2ï + rqç2ìcos
2qï+ atxà amx  (2.46) 
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 q�ì = rcosqï

1 (à 2rçqçìcosqï+ 2rqçìqçïsinqï+ atyà amy) (2.47) 

 q�ï = r
1(à 2rçqçïà rqç2ìcosqïsinqï+ amzà atz)  (2.48) 

此即為三維飛彈與目標相對運動模型[29]，其中r為視線，qï為高低角，qì為方

位角，atx為目標視線方向加速度，aty為目標在視線座標系y軸方向的加速度，

atz為目標在視線座標系z軸方向的加速度，amx為飛彈在視線方向加速度，amy為

飛彈在視線座標系y軸方向的加速度，amz為飛彈在視線座標系z軸方向的加速

度。 

 

2.4 比例導引律介紹 

    在自動尋的飛彈中，比例導引是一種較常被使用的導引律，因其在實際應用

上較容易實現[30]。典型的比例導引是機於以下事情的認可：如果存在兩個逐漸

靠近的物體，若兩者之間的視線相對於慣性空間不發旋轉，則最終兩者會交會，

確切的說，比例導引律透過其控制命令，使得視線角速率為零，用來對付非機動

的目標，如圖 2.5 比例導引示意圖所示，意思為當角度q1 = q2 = q3 = q4時，即

可達到攔截目標的目的。 

 

 

 

圖 2.5 比例導引示意圖 

 

而為了對付機動的目標，進而發展出了不同型態的比例導引律。在目標無機動的
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情況下，比例導引律為了消除可能出現的視線角速率，因此有以下關係式

(2.49)[31] 

 am = Cqç  (2.49) 

其中am代表加速度指令、C代表比例因子（proportionality factor）、qç 代表視線

變化率，此即為比例導引律的典型式。而其中的比例因子C因應各種改良的比例

導引，舉例說明，如果在真實比例導引(TPN)中則可以寫成C = NVc，因此加速

度指令則為am = NVcâ qç 這當中的N代表比例導引常數，通常選 3~5 之間的整

數[21]，而Vc代表相近速度。其基本上皆為(2.49)式的變形，形式如下 

 

    (1)純比例導引(PPN)：其施加指令垂直於飛彈的速度方向，且其大小為飛彈 

      速度且與角速度成比例，其形式可寫成C = NVm，其中Vm為飛彈速度， 

      N為比例導引常數，故指令為am = NVmâ qç 。  

    (2)真比例導引(TPN)：其施加指令垂直於視線方向，且其大小為初始飛彈目 

      標相對速度且與角速度成比例，其形式可寫為C = NVc，其中Vc為飛彈 

      目標相對速度，N為比例導引常數，故指令為am = NVcâ qç 。 

    (3)改進的真比例導引(RTPN)：與真比例導引律不同於其飛彈與目標相對速 

      度會隨時間改變，其C = NVc(t)i，其中i為視線方向的單位向量，故指令 

      為am = NVc(t)iâ qç  

    (3)增廣比例導引(APN)：此導引律在其導引指令內加入了目標加速度，其加 

      速度指令表示為am = Cqç + at，其中at為目標加速度指令，故使用增廣 

      比例導引必須對目標做估測。 

    (4)廣義比例導引(generalized PN,GPN)：加速度指令大小與某一向量L成一比 

      例且垂直於向量L，其加速度指令為am = NLâ qç 。[32] 

    (5)理想比例導引(ideal PN,IPN)：其與廣義比例導引相似，關係類似 RTPN 

      與 TPN 之間的關係。 
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以上為各種 PN 的簡介，基本上只有在特別限制條件下，才有可能得到精確的解

析解，因此在此舉比例導引方法來解析，其推導過程如下 

 

     首先我們要了解零勞誤失(zero-effort miss, ZEM)，定義為當飛彈及目標此

時各有一速度，維持此速度且不做任何改變的情況下，一直飛行到最接近的距離

時，此距離稱為零勞誤失[21]。參考圖 2.6，假設在目標無機動情況下，飛彈與

目標距離碰撞估計時間為tf，此刻飛行時間為t，那麼令tgo = tfà t，且相對速率

為一定要小於零，那麼可以知道r(t) ' à rç(t)tgo。令y(t) = yt(t)à ym(t)，其中yt(t)

為目標在z方向的位置，ym(t)為飛彈在z方向的位置，因此可知零勞誤失如下式 

 ZEM = y(tf) = y(t) + yç(t)tgo (2.50) 

只取z軸方向原因是，若能使得一開始y = 0，且一直保持零，則必保證會碰撞。 

 

 

 

 

 

圖 2.6 二維交戰示意圖 

而y(t)又可表示為y(t) = r(t)sin(q(t))，假若q很小，則y(t) ' r(t)q(t)。接著微分

可得下式 

 yç = rçq+ rqç  (2.51) 

因此 

r

Vm

Vt

q

y

missile

target

z

x

initial LOS
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 ZEM = y(t) + [rç(t)q(t) + r(t)qç(t)]tgo  

 = rtgoqç   

 = à rçt2goqç  (2.52) 

 

    現在將透過李雅普諾夫理論，來求證當使用比例導引律時，可以使得零勞誤

失會漸進穩定，當t!1，亦即會命中目標。首先令V(y; yç) = y(tf)2 > 0，則其V

對時間微分後為 

 Vç = 2y(tf)yç(tf)   

 = 2y(tf)tgoy�(t) (2.53) 

其中y� = y�tà y�m = atà am，分別為飛彈加速度與目標加速度，因此(2.53)可變為 

 Vç = 2y(tf)tgo(atà am)  (2.54) 

此時代入比例導引律(2.49)可得下式 

 Vç = 2rt2goqç(at à Cqç)  (2.55) 

若要滿足Vç < 0，在目標無加速度的情況下，必須qç(atà Cqç) < 0。因此可知比例

導引律可以使得零勞誤失當t!1時收斂到零。而目標有加速度的情況下則不一

定。 

 

 



 

27 

 

第 3 章                                  

積分型順滑模控制技術應用於導引律設計   

 

3.1 問題描述 

積分型順滑模技術中的u0擁有設計自由度，讓設計者可選取在無干擾系統時

設計的導引律作為u0，但實際情況中，目標可能會出現加速度，因此將目標加速

度加入考慮，考慮情況1)有目標估測則可將目標加速度看成估測加速度以及估測

誤差，此時會將估測值加在u0內，估測誤差當成干擾，考慮情況2)當無目標估測

時則將目標加速度都當成干擾，針對前述兩種情況皆可利用積分型順滑模技術的

控制器u1來抵抗干擾，使得受干擾系統之閉迴路狀態響應與無干擾系統之閉迴路

狀態響應相近，其中主要目的為讓相對距離為零。首先先假設在以下條件情況

中： 

(1)飛彈在攔截末端，無視線方向加速度，後方推進器已燃燒完畢 

(2)目標無視線方向加速度 

其中假設(2)是為了後續推導方便假設的，目標也可有視線方向加速度，只是在

此假設此方向無加速度。 

因此將三維飛彈與目標相對運動模型(2.46)-(2.48)式改寫如下 

 r�= rqç2ï + rqç2ìcos
2qï  (3.1) 

 q�ì = rcosqï

1 (à 2rçqçìcosqï+ 2rqçìqçïsinqï+ atyà amy) (3.2) 

 q�ï = r
1(à 2rçqçïà rqç2ìcosqïsinqï+ amzà atz)  (3.3) 
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其中r為視線，qï為高低角，qì為方位角，aty為目標在視線座標系y軸方向的加

速度，atz為目標在視線座標系z軸方向的加速度，amy為飛彈在視線座標系y軸

方向的加速度，amz為飛彈在視線座標系z軸方向的加速度。為了方便計算，現

在令式(3.1)-(3.3)用x = [x1 x2 x3 x4 x5 x6] = [r rç qì qçì qï qçï]取代可得下式 

 xç = f(x) +G(x)(u+d) (3.4) 

其中 

 

f(x) =

x2
x1x

2
6
+ x1x

2
4
cos2x5

x4
à

x1

2 x2x4 + 2x4x6tanx5
x6

à
x1

2 x2x6 à x24sinx5cosx5

2

6666664

3

7777775
，G(x) =

0 0
0 0
0 0

x1cosx5

à1 0
0 0
0 x1

1

2

6666664

3

7777775
 

 

   

 

G(x)d =

0
0
0

x1cosx5

aty

0

x1

àatz

2

6666664

3

7777775
，u =

amy
amz

ô õ
 

 

   

若無加入目標加速度估測，則可將目標加速度當為d，若有加入目標加速度估測

則可將d設計成d = dê + Éd，其中dê為估計值，Éd為誤差值，後續推導會採用

d = dê + Éd的型式。 

 

3.2 導引律設計 

    由第二章可以知道，在設計非線性系統的積分型順滑模控制器可分為兩個程

序，程序一為設計適當的順滑面，程序二為設計適當積分型順滑模控制律

u = u0 + u1，首先討論u0，在第二章中有提到，在設計u0時，會假設u0是為了

讓無干擾系統之閉迴路狀態響應為漸近穩定，但本章節中所選取的u0並無讓閉迴
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路系統狀態響應為漸進穩定的要求，而只需滿足導引律在無干擾系統中的限制條

件，且在限制條件下能讓無干擾系統系之閉迴路狀態響應為穩定且能讓相對距離

r為零，因此在積分型順滑模導引律設計中不加入此假設條件。而u1則用來對付

模型不確定性或外在干擾使受干擾系統與未受干擾之系統的性能表現一樣。首先

針對式子(3.4)加入如下一個假設： 

 

假設 3.1： 

存在ú(x; t)使得 jÉdjj j2 ô ú(x; t); 8x 2 R
6; 8t 2 R，其中ú：R6 â R! R為一連續

的非負函數。此假設意即可知目標加速度最大值為何。 

 

假設 3.2： 

存在D 2 R6â2 使得對任何的非零狀態 x 2 R6
，DG(x) 2 R2â2

為可逆矩陣

（nonsingular matrix）。觀察G可知其x1為零時即代表擊中目標，且假設x3不會

發生 90 度的情況，則滿足此假設條件。 

 

‧程序一：設計順滑面 

根據積分型順滑模控制設計程序，首先選取積分順滑面如下式(3.5)： 

 s = Dfx(t)à x(t0)à
R
t0

t
[f(x(ü)) +G(x(ü))u0]düg = 0 (3.5) 

其中D滿足假設 3.2，在此選取形式如下(3.6)式 

D =
0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 1

ô õ
 (3.6) 

 

‧程序二：設計控制律 

如同第二章所述，可分成兩個步驟 
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    ‧步驟一：u0設計 

在設計u0時，可依工程師所希望的效能選擇其適當的導引律，但為了說明積

分型順滑模技術，在本研究中將先選用真比例導引當作u0，原因為真比例導引律

其控制命令方向洽與視線方向垂直，也與前述所提的式子(3.4)中所假設的d互相

呼應，即皆無視線方向的飛彈加速度。 

    現在將順滑面(3.5)式對時間取導函數，且將u = u0 + u1代入可得下式 

 sç = D[f(x) +G(x)(u+ d)à f(x)àG(x)u0] 

= DG(x)(u1 + d)  
(3.7) 

由(3.7)式可知，若考慮目標有加速度機動，且存在估測誤差Éd，那麼在控制律u0

須再加上目標加速度估測dê。 

 

    ‧步驟二：u1設計 

    觀察(3.7)式，若此時目標有加速度，而飛彈對目標進行估測，因此可得估測

值與誤差值，與前述相同可寫成d = dê + Éd。為了使系統維持在順滑面上，亦

即使閉迴路系統用真比例導引律做控制，因此設計u1如下形式： 

 
u1 =

à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2
(DG(x))Ts

; if s6=0
0 ; s = 0

(

 (3.8) 

其中ú(x; t) > úm(x; t)，為了證明u1設計成(3.8)式的可行性，因此令在某個時間

瞬間sç1 6=0，並將式子(3.8)代入(3.7)式可得下式 

 sç = DG(x)(à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2
(DG(x))Ts

+4d) (3.9) 

透過李雅普諾夫理論，令(3.7)可能的李雅普諾夫函數為V = 2
1sTs，則V對時間t的

導函數為 

 Vç = sTsç  (3.10) 

將(3.9)式代入(3.10)式可得下式(3.11) 
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 Vç = sTsç = à ú(x; t)sTDG(x)jj(DG(x))Tsjj2
(DG(x))Ts

+ sTDG(x)Éd (3.11) 

利用假設 3.2 可將(3.11)式整理成如下 

 Vç = à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2
jj(DG(x))Tsjj2

2 + sTDG(x)Éd   

ô à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2 + jj(DG(x))Tsjj2jjÉdjj2  

ô à ú(x; t)jj(DG(x))Tsjj2 + jj(DG(x))Tsjj2jjúm(x; t) 

 = jj(DG(x))Tsjj2[à ú(x; t) + úm(x; t)] < 0  (3.12) 

由李雅普諾夫理論可知，每當閉迴路系統軌跡偏離順滑面後，會立即趨近順滑面，

亦即若使用導引律u0時，此時目標產生機動加速度，則u1會加入控制抵抗目標

產生的機動加速度，使得系統狀態仍然與目標無加速度時相近。因為順滑面的設

計型式，僅會得到s(x(t0)) = 0之值，故對(3.7)式使用(3.8)式控制後的順滑變數

s(x)所對應的閉迴路動態系統(3.9)式來說必成立s(x(t)) = 0;8t õ t0。 

由以上步驟一與步驟二，最後的積分型順滑模控制導引律為u = u0 + u1。 

 

    接著要證明閉迴路系統軌跡一直保持在順滑面上時其對應的順滑動態

(sliding dynamics)之穩定度；先假設閉迴路系統軌跡被保持在順滑面，即

s(x(t0)) = 0， s(x(t)) = 0;8t õ t0時，閉迴路系統xç = f(x) +G(x)u的軌跡為

x(t) = xd(t)，而此時的 

 sç = DG(xd)[u+ dà u0] = 0 (3.13) 

其中DG(xd)為可逆或列滿秩，求解(3.13)式，故可得當系統軌跡保持在順滑面上

時的等效控制律 

 ueq = à d+ u0 (3.14) 

接著把(3.14)式代入原始動態系統(3.4)式後可得 

                                                    xç d = f(xd) +G(xd)u0  (3.15) 

觀察(3.15)式，可發現其動態系統即為原始動態系統(3.4)使用u0控制後的閉迴路
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無干擾系統，因此，當閉迴路系統軌跡被保持在順滑面上時，其動態行為確實等

同於未受干擾的閉迴路無干擾系統之響應。 

  

3.3 模擬驗證 

考慮三維飛彈與目標相對運動模型，初始距離 14142(公尺)、初始相對速率

-3550(公尺/秒)、初始方位角-0.7854(弧度)、初始方位角速率 0.0294(弧度/秒)、初

始高低角 0(弧度)、初始高低角速率-0.0222(弧度/秒)。為了驗證積分型順滑模導

引律，因此將u0選用真比例導引律並加入估測值寫成下式(3.16) 

 am = NVc(t)i â qç + dê  

=
àNx2x4cosx5

Nx2x6

ô õ
+ dê

 

(3.16) 

其中N = 4為比例導引常數、Vc為相對速度、 i為視線方向的單位向量、qç 為角

速度即(2.43)式。為了避免切跳現象，將式子(3.8)改為下式(3.17) 

u1 = à ú jj(DG(x1))Ts1jj2+ï1
(DG(x1))

Ts1  
 
(3.17) 

D的選取如(3.6) 式，ú = 100、ï1 = 10à6。其中ú的選取原因為下面的目標加速

度最大值為10g，其中g = 9:8 (m=s2)。 

 

    情況：目標加速度之估測存在有估測誤差。目標加速度在y與z方向皆為

10gâ sin(10t)，假設估測誤差為大小5g的隨機訊號，可得到圖 3.1 到圖 3.3，圖

3.1 與圖 3.2 分別有三種情景(i)使用真比例導引律在目標無估測誤差時，使用代

號為RTPN，顏色為藍色(ii)使用真比例導引律在目標有估測誤差時，使用代號為

aRTPN，顏色為黑色(iii)使用積分型順滑模導引律在目標有估測誤差時，代號為

aISMC，顏色為紅色。當距離小於 0.1 公尺時會停止模擬。 

    由圖 3.1 可知使用 ISMC 控制在目標有估測誤差時的狀態與 RTPN 控制在目
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標無估測誤差時的狀態相近，與前面所推的理論相符合。圖 3.2 可以發現控制力

道在 3.5 秒左右出現抖動的情形，原因是因為相對距離在分母且大小變小，使得

原本的u1影響變大。圖 3.3 可知在 3.8 秒內都滿足在ï1的範圍內，但超過 3.8 秒

時則會突然超過，原因也是因為相對距離變小。 

 

 

圖 3.1 具干擾之導引律的六個狀態比較圖 
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圖 3.2 具干擾之加速度控制力道比較圖(a)y方向(b)z方向 

 

圖 3.3 ISMC 導引律之jj(GB)Tsjj大小圖 
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第4章                                   

順滑模控制技術應用於具加速度延遲之導引律

設計 

4.1 問題描述 

    在真實的飛彈系統中，下達加速度指令會經過飛行控制系統（flight control 

system），因此會造成時間延遲的現象，此現象可能會造成飛彈攔截目標失敗[21]，

因此如果能在設計導引律時，將時間延遲的問題一起考慮，那麼將會提高飛彈成

功攔截的機率。飛彈迴路如圖 4.1 飛彈迴路示意圖  

飛彈目標
相對運動

模型

導引律

尋標器

飛行控
制系統

目標加速
度估測

+

-

 

圖 4.1 飛彈迴路示意圖 

在飛行控制系統這方塊中，會有一時間延遲產生，為了將飛彈加速度時間延遲加

入到飛彈與目標相對運動模型(3.1)-(3.3)中，首先將時間延遲關係表示如下 

 açmy = Ta

1 (amycà amy) (4.1) 

 açmz = Tb

1 (amzcà amz) (4.2) 
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其中amyc為y方向控制命令， amzc為z方向控制命令，Ta為y方向控制命令到達實

際控制力道時的時間延遲常數，Tb為z方向控制命令到達實際控制力道時的時間

延 遲 常 數 。 在 此 將 式 子 (4.1)(4.2) 與 (3.1)-(3.3) 式 結 合 ， 並 令

x1 = [x1 x2 x3 x4 x5 x6] = [r rç qì qçì qï qçï] , x2 = [x7 x8]
T = [amy amz]

T ，

x = [x1 x2]
T，因此改寫成下列形式(4.3)(4.4) 

 xç 1 = f1(x1;x2) +G(x1)d (4.3) 

 xç 2 = f2(x1;x2) + Tuc (4.4) 

 

其中 

f1(x1;x2) =

x2
x1x

2
6
+ x1x

2
4
cos2x5

x4
à

x1

2 x2x4 + 2x4x6tanx5 à x1cosx5

x7

x6
à

x1

2 x2x6 à x24sinx5cosx5 + x1

x8

2

6666664

3

7777775
, f2(x1;x2) =

Ta

àx7

Tb

àz8

" #
 

 

 

G(x1)d =

0
0
0

x1cosx5

aty

0

x1

àatz

2

6666664

3

7777775
，uc =

amyc
amzc

ô õ
，T =

Ta

1 0

0 Tb

1

" #

 

 

 

若考慮估測則aty= aêty+ dy、aty= aêtz + dz、其中aêty、aêtz為估測值，dy、dz為誤

差值。式子(4.3)(4.4)即為加入時間延遲的飛彈與目標相對運動模型。接下來將利

用滑模控制技術解決時間延遲的問題。 

 

4.2 導引律設計 

    本小節將討論飛彈與目標相對運動模型的順滑模導引律設計，利用上敘述式

子(4.3)(4.4)，再透過 2.1 節所談論的順滑模控制技術來設計導引律。在此先加入
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假設 

 

假設 4.1： 

ííG(x1)d
íí
2 ô ô(x; t); 8x 2 R

2n; 8t 2 R。此假設代表已知目標加速度最大值。 

 

首先設計一順滑面，在此順滑面選取如下式(4.5) 

 s = þ(x1)à x2  (4.5) 

其中順滑面中的þ(x1)可選擇針對無干擾系統設計的導引律，而x2則為前面敘述

的[amy amz]
T，若當順滑面為零時，代表閉迴路系統用一控制命令uc，使得系統

中的狀態[amy amz]
T與þ(x1)相同，即等同於當控制命令經過飛行控制系統後的指

令為þ(x1)，在本研究中模擬時將先使用真比例導引律作為þ(x1)。接下來設計控

制律，由前面 2.1 節可知有兩步驟，第一步驟為設計u0，步驟二為設計u1，因此

令 順 滑 模 控 制 律 形 式 為 uc = uc0 + uc1 。 其 中 uc0 = [amyc0 amzc0]
T 、

uc1 = [amyc1 amzc1]
T。 

 

    步驟一：設計uc0  

現在將順滑面取導函數，亦即對(4.5)取導函數可得下式 

 sç =
@x1

@þ(x1)xç 1 à xç 2   

 =
@x1

@þ(x1)(f1(x1;x2) +G(x1)d)à f2(x1;x2)à Tuc (4.6) 

此時先不考慮uc1，亦即uc = uc0時。設計uc0是為了將已知其確切形式項刪除，

因此可設計如下式 

 uc0 = Tà1[
@x1

@þ(x1)(f1(x1;x2))à f2(x1;x2)] (4.7) 

將(4.7)代入uc = uc0 + uc1後，再代入(4.6)可得下式 
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 sç =
@x1

@þ(x1)G(x1)dà Tuc1  (4.8) 

步驟二：設計uc1 

    假設此時sç 6=0，那麼可設計uc1如下式 

 uc1 = Tà1(ñ+ ô(x; t)jj
@x1

@þ(x1)jj)sgn(s) (4.9) 

其中要滿足假設 4.1、而ñ為一待設計常數。將(4.9)代入(4.8)可得下式 

 sç =
@x1

@þ(x1)G(x1)dà (ñ+ ô(x; t)jj
@x1

@þ(x1)jj)sgn(s) (4.10) 

為了證明式子(4.9)的可行性，將使用李雅普諾夫理論，首先令李雅普諾夫函數

V = 2
1sTs ，將V對時間取導函數並利用假設 3.1 及柯西-史瓦茲不等式可推導如下

式(4.11) 

 Vç = sTsç = sT[
@x1

@þ(x1)G(x1)dà (ñ+ ô(x; t)jj
@x1

@þ(x1)jj2)sgn(s)]  

 ô sT
@x1

@þ(x1)G(x1)dà (ñ+ ô(x; t)jj
@x1

@þ(x1)jj2)jjsjj2  
 

 ô jj
@x1

@þ(x1)jj2jjG(x1)djj2jjsjj2 à (ñ+ ô(x; t)jj
@x1

@þ(x1)jj2)jjsjj2  
 

 ô à ñjjsjj2  (4.11) 

 

由(4.11)式可知，若順滑面不為零，則可經由uc1的控制，使閉迴路系統s趨近於

零。 

 

4.3 模擬驗證 

   建立 simulink 目的是為了模擬飛彈運行的方式，還可以清楚了解飛彈與目標

相對運動模型與導引律及時間延遲的關係，可以參考圖 4.2 
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目標加速度 導引律 時間延遲 飛彈目標相對運動模型

輸出力道限制 估測誤差

圖 4.2 simulink 方塊示意圖 

 

    考慮飛彈與目標相對運動模型，初始距離 14142(公尺)、初始相對速率

-3550(公尺/秒)、初始方位角-0.7854(弧度)、初始方位角速率 0.0294(弧度/秒)、初

始高低角 0(弧度)、初始高低角速率-0.0222(弧度/秒)。順滑模導引率控制參數選

取如下： 

首先選取真比例導引律做為模擬的þ(x1)，由式子(4.7)與(4.9)可得下式 

uc = uc0 + uc1 (4.12) 

其中 

uc0 = Tà1
àNx2x4x

2
6cosx5 àNx1x

3
4(cosx5)3 + x1

2N(x2
2x4cosx5)

Nx1x
3
6 +Nx1x

2
4(cosx5)2x6 à x1

2N(x2
2x6)àNx2x

2
4sinx5cosx5

"

à 2Nx2x4x6sinx5à x1

Nx2(atyà x7) +Nx2x4x6sinx5 + T
1x7

à x1

Nx2(atz à x8) + T
1x8

3
5 

 

uc1 = Tà1(ñ+ ô x1

Nx2

ííí
ííí
2
)
sgn(s21)
sgn(s22)

ô õ
; s2 = [s21 s22]

T,N = 4  

為了避免切跳現象，將式子(4.12)中的uc1改為下式(4.13) 
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uc1 = T

(1 + 80
x1

x2j j)
ïy

s21 if s21 < ïy

(5000 + 80
x1

x2j j)sgn(s21) else

(

(1 + 80
x1

x2j j)
ïz

s22 if s22 < ïz

(1000 + 80
x1

x2j j)sgn(s22) else

(

2

66664

3

77775
 

(4.13) 

其中ïy = ïz = 2。ñ在ïy = ïz = 2內時，因所需力道較小，ñ選為 1。而在尚未進

入ïy = ïz = 2時ñ一個選 5000 一個選 1000 是因為不同順滑面，使其上到順滑面

速度不同，故選取大小不同。而與在ïy = ïz = 2內所選取的ñ = 1比較，可知在

ïy = ïz = 2外較大是為了使其較快上到順滑面上。  

     

目標與相對運動模型模擬情況： 

    情況 1：在此考慮目標有加速度ay = az = 14gâ sin(t)當時間延遲T = 0:3並

加入估測誤差dy = dz = 1g大小的隨機訊號，其中g = 9:8(m=s2)。模擬結果歸納

於圖 4.3 到圖 4.7 模擬中考慮三種情景：（i）使用 RTPN 導引律於無時間延遲知

飛彈與目標相對運動模型（在模擬圖中以 nolagRTPN 標示，顏色為藍色），（ii）

使用 RTPN 導引律於加入時間延遲知飛彈與目標相對運動模型（在模擬圖中以

lagRTPN 標示，顏色為黑色），（iii）使用本論文所設計的導引律應用在有時間延

遲知飛彈與目標相對運動模型中（在模擬圖中以 lagSMC 標示，顏色為紅色）。

模擬時設定當距離小於 0.1 公尺時停止，且有設控制加速度大小限制為 60g。 

 

    模擬結果為模擬圖 4.3 到圖 4.7，由圖 4.3(a)可以知道使用 RTPN 導引律在三

維飛彈與目標相對運動模型中，其最小相對距離，亦即誤失距離，可以看見在

4.0085 秒時大概為 1.8 公尺，而使用 SMC 導引律則仍然與使用 RTPN 在無時間

延遲的飛彈與目標相對運動模型相似，只是時間較晚，原因為時間延遲的關係。

接下來圖 4.3(b)-(f)可知使用 SMC 導引律其狀態曲線與使用 RTPN 導引律在無時

間延遲飛彈與目標相對運動模型時相近。而圖 4.4 到圖 4.7 可發現有一轉折點出

現在 0.4 秒左右，其原因是當順滑變數已經小於ïy = ïz = 2，其控制命令所使用

的ñ變成了 1。觀察圖 4.4 與圖 4.6 可發現加速度指令末段有抖動現象，其造成原
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因為模擬時控制命令使用飽和型函數取代，而此時相對距離變小，造成雜訊影響

變大，故產生此抖動現象。圖 4.5 與圖 4.7 的抖動現象是由假設的估測誤差所造

成的。 

 

    情況 2：在此考慮目標有加速度ay = az = 14gâ sin(t)且時間延遲T = 1且有

估測誤差dy = dz = 1g大小的隨機訊號。模擬結果歸納於圖 4.8 到圖 4.12 模擬中

考慮三種情景：（i）使用 RTPN 導引律於無時間延遲知飛彈與目標相對運動模型

（在模擬圖中以 nolagRTPN 標示，顏色為藍色），（ii）使用 RTPN 導引律於加入

時間延遲知飛彈與目標相對運動模型（在模擬圖中以 lagRTPN 標示，顏色為黑

色），（iii）使用本論文所設計的導引律應用在有時間延遲知飛彈與目標相對運動

模型中（在模擬圖中以 lagSMC 標示，顏色為紅色）。模擬時設定當距離小於 0.1

公尺時停止，且有設控制加速度大小限制為 60g。 

    情況 2 的模擬結果可由圖 4.8 到圖 4.12 表示，這與情況 1 的情形只差在時間

延遲從 0.3 秒變成 1 秒。首先看到圖 4.8，可發現相對距離要為零的目的在僅使

用 RTPN 是無法辦到的，而使用本研究所設計的 SMC 導引律，可發現達到命中

目標的目的，因此可知 SMC 導引律在有時間延遲的情況下優於 RTPN 導引律。

接著看到圖 4.9 與圖 4.10，發現圖中在 1.55 秒左右時有一轉折點，原因是因為順

滑變數已經進入ïy = ïz = 2，其控制命令u1所使用的ñ從 5000 變成了 1。圖 4.11

與圖 4.12 具時間延遲T = 1(a)amz方向順滑變數(b)順滑變數之放大圖中的出現

轉折點原因也相同。可由圖 4.9 與圖 4.11 發現加速度命令在時間 3.8 秒時有抖動

的情形，原因是控制命令u1用飽和型函數取代，當系統雜訊分母的相對距離隨著

時間變小，其影響力漸漸變大。圖 4.10 與圖 4.12 可知其順滑變數在進入

ïy = ïz = 2的範圍內後，皆在範圍內直到最後一刻才會超出。 
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圖 4.3 具時間延遲T = 0:3時導引律六個狀態比較圖 



 

43 

 

 

圖 4.4 具時間延遲T = 0:3的amy方向(a)實際加速度(b)加速度命令 

 

圖 4.5 具時間延遲T = 0:3時(a)amy方向之順滑變數(b)順滑變數之放大圖 
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圖 4.6 具時間延遲T = 0:3時amz方向比較圖(a)實際加速度(b)加速度命令 

 
圖 4.7 具時間延遲T = 0:3(a)amz方向之順滑變數(b)順滑變數之放大圖 
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圖 4.8 具時間延遲T = 1時六個狀態比較圖 
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圖 4.9 具時間延遲T = 1時amy方向比較圖(a)實際加速度(b)加速度命令 

 

圖 4.10 具時間延遲T = 1(a)amy方向順滑變數(b)順滑變數之放大圖 
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圖 4.11 具時間延遲T = 1時amz方向比較圖(a)實際加速度(b)加速度命令 

 

圖 4.12 具時間延遲T = 1(a)amz方向順滑變數(b)順滑變數之放大圖 

由以上模擬可知本碩論所設計的順滑模導引律，與傳統真比例導引律相比，在對

於時間延遲以及估測誤差的干擾有較好的抵抗能力。雖然時間延遲是飛行控制系
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統所造成的，若能提升飛控制系統的能力，即可大大降低因時間延遲造成的問題，

但若能在導引律控制命令中，即先進行對時間延遲的補償，那麼將會使飛彈誤失

距離比原本來的低。 
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第5章                                   

結合ISMC與SMC技術應用於飛彈導引律設計 

 

5.1 問題描述 

    在第二章比例導引律介紹中提到比例導引律其目的為讓視線角速率及方位

角速率為零，用來對付無機動性目標，那麼考慮若使用第三章所介紹的積分型順

滑模導引律，因其對付機動性目標時，狀態仍與比例導引律相近，意即代表視線

角速率與方位角速率為零。但此時若考慮飛行控制系統的時間延遲，積分型順滑

模導引律仍然無法解決時間延遲的問題，因此希望將順滑模導引律與積分型順滑

模導引律結合，利用順滑模導引律解決時間延遲的問題，保留積分型順滑模的優

點，並稱利用這兩種技術所設計的導引律在本碩論中稱強健導引律。首先回顧第

三章 (3.1)-(3.3)與 (4.1)(4.2)式，在此章節為了計算方便將先令x = [x1 x2]T、

x1 = [x1 x2 x3]T = [r qì qï]T 、 x2 = [x4 x5 x6]
T = [rç qçì qçï]

T 、

u = aêTà aM = [0 aêtyà amy à aêtz + amz]T ;d = ÉaT = [0 Éaty àÉatz]T 因 此

可改寫為(5.1)-(5.3)式。 

 xç 1 = x2 (5.1)  

 xç 2 = f(x) +B(u+ d) (5.2) 

 uç = à Tu+ Tuc (5.3) 

其中 
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f(x) =

x1x
2
6 + x1x

2
5cos

2x3

à x1

2 x4x5 + 2x5x6tanx3

à x1

2 x4x6 à x2
5sinx3cosx3

2
64

3
75 , d =

Éaty
àÉatz

ô õ
 

 

 

B(x) =

0 0

x1cosx5

1 0

0 x1

1

2

64

3

75，uc =
ucy
ucz

ô õ
，T =

Ta

1 0

0 Tb

1

" #
 

 

稍後將稱(5.1)(5.2)且無d時稱為無干擾系統。 

 

5.2 導引律設計 

     針對上式(5.1)-(5.3)進行設計，首先為了消除時間延遲的影響，可由第三章

中順滑模導引律設計可知，需選取一順滑面如下(5.4) 

其中þ1(x)代表一代選取的導引律，在此選積分型順滑模導引律。此積分型順滑

模導引律第三章設計方式相同，將會在稍後討論，在順滑模推導中先當為已知。 

     接下來對(5.4)微分，並代入式子(5.1)-(5.3)因此將式子寫成如(5.5)式 

 sç 1 = uç à þ1ç (x)   

 = à Tu+ Tucà @x1

@þ1(x)x2à @x2

@þ1(x) f(x) +B(x)[u+ d]f g 
(5.5) 

為了解決d，在此引進假設 

假設 5.1 

存在一非負函數ú(x; t)可使得jjdjj2 ô úm(x; t) ;8x 2 R6;8t 2 R 

 

根據順滑模導引律的設計方式，可知其控制命令如下式 

 
      

uc = u+ Tà1
@x1

@þ1(x)x2 + @x2

@þ1(x)[f(x) +B(x)u]
n o

  
 

 s1 = uà þ1(x) = [s11 s12]T (5.4) 
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 à Tà1 úm(x; t)jj @x2

@þ1(x)B(x)jj2 + ñ
ð ñ

sgn(s1) (5.6) 

其中ñ為大於零的常數。將式子(5.6)代入(5.5)可得下式 

 sç 1 = à úm(x; t)jj @x2
@þ1(x)B(x)jj2 + ñ

ð ñ
sgn(s1)à @x2

@þ1(x)B(x)d (5.7) 

為了證明式子(5.6)的可行性，將使用李雅普諾夫理論，首先令李雅普諾夫函數

V = 2
1sT1s1，將V對時間取導函數並利用假設 5.1 及柯西-史瓦茲不等式可推導如下

式(5.8)(4.11) 

 Vç = sT1 à úm(x; t)jj @x2
@þ1(x)B(x)jj2 + ñ

ð ñ
sgn(s1)à @x2

@þ1(x)B(x)d
n o

  

 ô sT1 à úm(x; t)jj @x2
@þ1(x)B(x)jj2 + ñ

ð ñ
sgn(s1) + @x2

@þ1(x)B(x)d
n o

  

 ô à úm(x; t)jj @x2
@þ1(x)B(x)jj2 + ñ

ð ñ
jjs1jj2 + jj @x2

@þ1(x)B(x)jj2jjdjj2jjs1jj2   

 ô à úm(x; t)jj @x2
@þ1(x)B(x)jj2 + ñ

ð ñ
jjs1jj+ úm(x; t)jj @x2

@þ1(x)B(x)jj2jjs1jj  

 ô à ñjjs1jj2  (5.8) 

可知若順滑面不為零，則可經由uc的控制，使閉迴路系統s1趨近於零。 

 

接下來討論þ1(x)的設計，如同上述þ1(x)為積分型順滑模導引律，þ1是針對(5.1)

和(5.2)式進行設計的積分型順滑模導引律。為了順利使用積分型順滑模導引律，

因此加入假設 5.2 

假設 5.2 

存在矩陣D 2 R2â3使得對任何狀態的矩陣DB(x) 2 R2â2為可逆矩陣。觀察B可

知其x1為零時即代表擊中目標，且假設x3不會發生 90 度的情況，則滿足此假設

條件 

 

首先選取一順滑面如下式 
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 s2 = Dfx2(t)à x2(t0)à
R
t0

t[f(x(ü)) +B(x(ü))þ0]düg = [s21 s22]T (5.9) 

其中D滿足假設 5.2，þ0(x)為在無干擾系統中所設計的導引律，即式子(5.1)和不

包含d的(5.2)式。現在將(5.9)對時間做導數可得下式 

 sç 2 = DB(x)[þ1(x) + dà þ0(x)] (5.10) 

根據積分型順滑模設計方式可知控制指令在此表示如下式(5.11) 

 þ1(x) = þ0(x)à ú(x; t)jj(DB)Ts2jj2
(DB)Ts2

 
(5.11)  

將(5.11)代入(5.10)可得下式 

 sç 2 = DB(x)[à ú(x; t)jj(DB)Ts2jj2
(DB)Ts2 + d] (5.12) 

為了證明式子(5.11)的可行性，將透過李雅普諾夫理論來證明。令李雅普諾夫函

數V = 2
1sT2s2，將V對時間取導函數並利用假設 5.2 及柯西-史瓦茲不等式可推導如

下式(4.11) 

 Vç = sT2DB(x)[à ú(x; t)jj(DB)Ts2jj2
(DB)Ts2 + d]  (5.13) 

 ô sT2DB(x)[à ú(x; t)jj(DB)Ts2jj2
(DB)Ts2 + jjdjj2]  

 

 ô sT2[à ú(x; t)jj(DB)Ts2jj2 + jj(DB)Ts2jj2jjdjj2]  
 

 ô sT2[à ú(x; t)jj(DB)Ts2jj2 + úm(x; t)jj(DB)Ts2jj2] 
 

 ô 0   

其中ú(x; t) > úm(x; t)。因(5.9)式一開始s2 = 0因此可知s2所對應的閉迴路動態系

統會從一開始就一值維持在零。在本碩論稱兩者結合的導引律為強健導引律。 

 

    接著要證明閉迴路系統軌跡一直保持在順滑面上時其對應的順滑動態

(sliding dynamics)之穩定度；先假設閉迴路系統軌跡被保持在順滑面，即

s2(x2(t0)) = 0，s2(x2(t)) = 0;8t õ t0時，閉迴路系統xç 2 = f(x) +B(x)u的軌跡
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為x2(t) = xd(t)，而此時的 

 sç 2 = DB(xd)[u+ dà þ0] = 0 (5.14) 

其中DB(xd)為可逆或列滿秩，求解(5.14)式，故可得當系統軌跡保持在順滑面上

時的等效控制律 

 ueq = à d+ þ0 (5.15) 

接著把(5.15)式代入原始動態系統(5.2)式後可得 

                                                    xd = f(xd) +B(xd)þ0 (5.16) 

觀察(5.16)式，可發現其動態系統即為原始動態系統(5.2)使用þ0控制後的閉迴路

無干擾系統，因此，當閉迴路系統軌跡被保持在順滑面上時，其動態行為確實等

同於未受干擾的閉迴路無干擾系統之響應。 

 

5.3 模擬驗證 

     考慮三維飛彈與目標相對運動模型，初始距離 14142(公尺)、初始相對速率

-3550(公尺/秒)、初始方位角-0.7854(弧度)、方位角速率 0.0294(弧度/秒)、初始高

低角 0(弧度)、初始高低角速率-0.0222(弧度/秒)。接下來參數選取時要考慮積分

型順滑模導引律的控制命令(5.11)式，為了減少切跳現象，因此改寫成如下飽和

型函數 

þ1 = þ0 à ú jj(DB(x))Ts2jj2+ï
(DB(x))Ts2  (5.17) 

其中ú = 50(m=s2)、ï = 10à7、þ0如下式 

þ0 =
àNx4x5cosx3

Nx4x6

ô õ
 (5.18) 

其中 N=4。需注意到，當函數改為飽和型函數則積分行順滑模只能保證順滑變數

會收斂到ï大小的區間內。接下來考慮順滑模導引律的參數選取，為了方便計算

將(5.5)式中的þç 1拆解成如下形式(5.19) 
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dt

dþ1 =
dt

dþ0à ú
dt

d

jj(DB(x))Ts2jj2+ï
(DB(x))Ts2

h i
 

 

 =
@x1

@þ0x2 + @x2

@þ0(f+B(u+ d))à ú
dt
d(jj(DB)Ts2jj2+ï

(DB)Ts2 )
h i

 
(5.19) 

其中 

 
@x1

@þ0x2 =
Nx3x4x5sinx3

0

ô õ

 
 

 
@x2

@þ0 =
àNx5cosx3 àNx4cosx3 0
àNx6 0 àNx4

ô õ

 
(5.20) 

在看到式子(5.19)最右邊那項，對此項用微分公式來計算如下式(5.21) 

 
dt
d(jj(DB)Ts2jj2+ï

(DB)Ts2 )
h i

=
dt

d(DB)T
h i

s2(jj(DB)Ts2jj+ ï)à1  
 

 + ((DB)T)sç 2(jj(DB)Ts2jj+ ï)à1
  

 + ((DB)Ts2) dt
d(jj(DB)Ts2jj+ ï)à1
h i

 
(5.21) 

將(5.21)一項一項拆開來看，等號右邊中間項參數已全部知道故不再分析，只對

等號右邊兩項未知值分析，因此可得下式(5.22)-(5.23) 

 
dt

d(DB)T
h i

= x21cosx3

x4 à x1

x6cosx3sinx3 0

0
x21

x4

2
4

3
5

 
(5.22) 

dt
d (jj(DB)Ts2jj + ï)à1
â ã

= @x1

@ (jj(DB)Ts2jj2 + ï)à1x2

h
  

 + @x2

@ (jj(DB)Ts2jj2 + ï)à1[f+B(u+ d)]
i

 
(5.23) 

式子(5.22)計算至此也以無未知項，接下來對式子(5.23)繼續分析，只將未知的值

提出來討論，可得下式(5.24)(5.25) 

 
@x1

@ (jj(DB)Ts2jj2 + ï)à1 = à (jj(DB)Ts2jj2 + ï)à2@x1

@ (jj(DB)Ts2jj2)  
(5.24) 

 
@x2

@ (jj(DB)Ts2jj2 + ï)à1 = à (jj(DB)Ts2jj2 + ï)à2@x2

@ (jj(DB)Ts2jj2)  
(5.25) 

因仍然出現未知項，因此繼續將(5.24)(5.25)未知的值繼續計算如下式 

@x1

@ (jj(DB)Ts2jj2) =
@x1
@ (jj(DB)Ts2jj2)

@x2
@ (jj(DB)Ts2jj2)

@x3
@ (jj(DB)Ts2jj2)

2
64

3
75

T

 

(5.26) 
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@x2

@ (jj(DB)Ts2jj2) =
@x4
@ (jj(DB)Ts2jj2)

@x5
@ (jj(DB)Ts2jj2)

@x6
@ (jj(DB)Ts2jj2)

2
64

3
75

T

 

(5.27) 

針對(5.26)(5.27)中的未知項，繼續計算如下，並先定義
@x1

@ = @x1依此類推 

@x1

@ (jj(DB)Ts2jj2) =
x2
1cosx3 s221+s

2
22cos

2x3

px1(s21(@x1s21)+s22(@x1s22)cos
2x3)à(s221+s

2
22cos

2x3)

 
(5.28) 

 
@x2

@ (jj(DB)Ts2jj2) = 0  
(5.29) 

 
@x3

@ (jj(DB)Ts2jj2) =
x2
1cosx3 s221+s

2
22cos

2x3

p(s21(@x3s21)+s22(@x3s22)cos
2x3às222sinx3cosx3)+sinx3(s

2
21+s

2
22cos

2x3)

 
(5.30) 

 
@x4

@ (jj(DB)Ts2jj2) =
x1cosx3 s221+s

2
22cos

2x3

p(s21(@x4s21)+s22(@x4s22)cos
2x3)

 
(5.31) 

 
@x5

@ (jj(DB)Ts2jj2) =
x1cosx3 s221+s

2
22cos

2x3

p(s21(@x5s21)+s22(@x5s22)cos
2x3)

 
(5.32) 

 
@x5

@ (jj(DB)Ts2jj2) =
x1cosx3 s2

21
+s2

22
cos2x3

p(s21(@x6s21)+s22(@x6s22)cos
2x3)

 
(5.33) 

其中s2 = [s21 s22]
T。計算至此仍有未知項，但須注意到式子(5.28)-(5.33)中的分

母項，可發現若一開始 s221 + s222cos
2x3

q
為零，則會有問題，因此在此加入

ï1 = 10à5使得分母不會為零。因此對未知項繼續分析如下 

 @x1
s21 =

R
t0

t

x2
1

(Nà2)x4x5dü
 

(5.34) 

 @x1
s22 =

R
t0

t

x2
1

(Nà2)x4x6dü
 

(5.35) 

 @x3
s21 = à

R
t0

t
2x5x6sec

2x3dü 
(5.36) 

 @x3
s22 =

R
t0

t
x2
5(cos

2x3à sin2x3)dü (5.37) 

 @x4
s21 =

R
t0

t
x1

(2àN)x5dü (5.38) 

 @x4
s22 =

R
t0

t
x1

(2àN)x6dü (5.39) 

 @x5
s21 = 1à

R
t0

t
x1

(Nà2)x4 + 2x6tanx3dü  
(5.40) 

 @x5
s22 =

R
t0

t
2x5sinx3cosx3dü 

(5.41) 
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 @x6
s21 = à

R
t0

t
2x5tanx3dü 

(5.42) 

 @x6
s22 = 1à

R
t0

t
x1

(2àN)x4dü
 

(5.43) 

計算到此結束，所有未知項皆已變已知項，以上(5.34)-(5.43)式為積分型式可藉

由程式計算獲得。其中參數N = 4。而(5.6)式中最後一項也改成飽和型函數如下 
 

(5.44)所示 

 Tà1 úm(x; t)jj @x2
@þ1(x)B(x)jj2 + ñ

ð ñ
sgn(s1) 

 

 

= Tà1

(1 + úm(x; t)jj @x2

@þ1(x)B(x)jj2) ïy
s11 if s11 < ïy

(5000 + úm(x; t)jj @x2

@þ1(x)B(x)jj2)sgn(s11) else

8
<

:

(1 + úm(x; t)jj @x2

@þ1(x)B(x)jj2) ïz
s12 if s12 < ïz

(5000 + úm(x; t)jj @x2

@þ1(x)B(x)jj2)sgn(s12) else

8
<

:

2
6666664

3
7777775

 

 
 

(5.44) 

中 

 
T= 0:5

1 0

0 0:5
1

" #
; úm = 50 2

p
(m=s2) ; ïy = ïz = 1

 

 

需將jj
@x2

@þ1(x)B(x)jj2拆解如下式方便分析 

@x2

@þ1(x)B(x) =
@x2

@þ0(x)
B(x) + jj(DB)Ts2jj2+ï

(DB)2
+ (DB)Ts2 @x2

@(jj(DB)Ts2jj2+ï)à1B(x) (5.45) 

式子(5.45)中每項的值皆已知，因此再取 2-norm 即可獲得jj
@x2

@þ1(x)B(x)jj2。 

 

    接下來進行模擬驗證，考慮一情況如下所敘述 

情況：目標加速度之估測存在有估測誤差。目標加速度在 y與 z方向皆為

10gâ sin(t)，假設估測誤差為大小5gâ sin(t)，可得到圖 5.1 到圖 5.4，圖 5.1

到圖 5.3 分別有三種情景(i)使用真比例導引律在目標無估測誤差時且無加速度估

測，使用代號為nolagRTPN，顏色為藍色(ii)使用真比例導引律在目標有估測誤

差與目標加速度估測時，使用代號為 lagRTPN，顏色為黑色(iii)使用強健性導引

律在目標有估測誤差和加速度估測時，代號為 lagISMC + SMC，顏色為紅色。
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當距離小於 0.1 公尺時會停止模擬。 

     模擬結果如圖 5.1 到圖 5.5 所示，首先觀察圖 5.1(a)，可發現相對距離只有

lagRTPN沒有趨近於 0.1 公尺，而使用本碩論設計的強健導引律可以達到誤失距

離小於 0.1 公尺。接著觀察圖 5.1 的(b)-(f)，可發現 lagISMC + SMC的狀態與

nolagRTPN的狀態相近，這也與前面理論所敘述的結果相同。接下來看見圖 5.2

到圖 5.4 中，在大約 2.5 秒左右時，出現一個震盪現象，此現象是由於þ1à þ0造

成的影響，由圖 5.5 可看到在此瞬間從正值變成負值，觀察(5.6)式則可知此變化

會有造成控制命令的變動。 

 

圖 5.1 具時間延遲與估測誤差之系統六個狀態比較圖 
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圖 5.2 具時間延遲與估測誤差之amy方向比較圖(a)實際加速度(b)加速度命令 

 

圖 5.3 具時間延遲與估測誤差amz方向比較圖(a)實際加速度(b)加速度命令 
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圖 5.4 具時間延遲與估測誤差(a)s11順滑變數(b)s12順滑變數 

 

圖 5.5 具時間延遲與估測誤差þ1à þ0(a)y方向(b)z方向 
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第6章 結論與未來方向 

    本碩論在第 3 章首先討論積分型順滑模控制技術應用在導引律上，因其可允

許工程師對於無干擾系統(nominal system)的性能要求事先設計導引律，使得包含

估測誤差的受干擾系統(uncertain system)的閉迴路狀態響應與無干擾系統閉迴路

響應近似，因此可以增加系統的強健性，在本碩論選擇的無干擾系統的導引律為

真比例導引律，因真比例導引律的設計目的即為在攔截無機動性目標時，為了讓

角速率大小趨近於零，而使用積分型順滑模導引律則可想像成即使目標出現角速

率也可使得角速率大小趨近於零，因其設計目的即為讓受干擾系統的閉迴路響應

與無干擾系統的閉迴路響應相近。在第 4 章更進一步的討論因加速度控制命令經

過飛行控制系統時產生的時間延遲效應，此效應可能會造成飛彈攔截目標失敗，

所以加入順滑模控制技術來消除加速度時間延遲的問題，可由模擬結果得知，當

時間延遲常數為 1 時，僅使用真比例導引做控制時，其產生的誤失距離遠大於使

用順滑模導引律控制的時候。最後在第 5 章將兩者結合，並稱稱此技術為強健導

引律，因結合了前兩者的優點，那麼即可預期當時間延遲與目標加速度的估測誤

差同時存在時，仍然可以辦到與無干擾系統的閉迴路響應狀態相近。此也代表使

用強健導引律可以藉由無干擾系統來預測其效能，最後模擬結果可證明此導引律

的優點。 

     導引律只是飛彈系統中的一小部分，若要完成一顆飛彈的設計，仍然需考

慮整個飛彈系統，但若能在設計導引律的同時，將整個飛彈系統可能產生的效應

或是雜訊等等，當作是飛彈與目標相對運動模型的雜訊來源，在設計導引律時想

辦法將此雜訊消除或是降到最低，那麼則可以增加飛彈攔截成功的機率，其中之

一可知的雜訊來源為尋標器所產生的寄生效應或是聲噪[21]，此效應若以導引律

來看則代表當導引律要獲得角速率的資訊時，會伴隨著雜訊進入，因此獲得的訊
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號及不正確，因此訊號實際值可分成為估測值與為誤差值，那麼則可能藉由強健

導引律的強健性將此效應一併考慮進來解決。 
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