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摘要：本文针对多高超声速滑翔飞行器在复杂终端约束下的协同制导问题，提出了一种融合单

体预测校正与群体分布式一致性的协同制导方法。其核心创新在于构建了一个双层协同制导架构：

在单体制导层，通过结合最优制导与预测校正策略，实现了对终端位置、速度倾角、方位角及攻击

时间的高精度一体化控制；在群体协同层，设计了以待飞时间为协调变量的分布式协同框架，并综

合考虑飞行器弹道特性与能力约束，提出了基于一致性协议与均值法的协调变量自主更新算法，从

而实现了多飞行器在无中心节点条件下的自主时间同步与弹道协同。仿真验证表明，该方法能够在

强时空约束下，使飞行器集群同时满足终端多约束并实现高精度时间与空间协同。 

关键词：滑翔飞行器，协同制导，时空约束，预测校正，分布式一致性 

中图分类号：TP273，V47          文献标识码：A                

Predictive-correction and consensus based autonomous spatio-temporal 

cooperative guidance for gliding vehicles 
ZHU Jianwen1, ZHANG Yuanlong2*, WANG Xiafu1, LIAO Yuxin3 

(1.School of Missile Engineering, Rocket Force University of Engineering, Xi’an 710025, China; 2.College of Intelligence 

Science and Technology, National University of Defense Technology, Changsha 410073, China; 3.School of Automation, 

Central South University, Changsha 410083, China) 

Abstract: This paper addressed the cooperative guidance problem for multiple hypersonic glide 

vehicles under complex terminal constraints and proposes a cooperative guidance method that integrates 

individual prediction-correction and group distributed consensus. The core innovation lies in constructing a 

two-layer cooperative guidance architecture. At the individual guidance layer, by combining optimal 

guidance with a prediction-correction strategy, high-precision integrated control over terminal position, 

flight path angle, azimuth angle, and impact time was achieved. At the group cooperation layer, a 

distributed cooperative framework with time-to-go as the coordination variable was designed. Considering 

the vehicles' trajectory characteristics and capability constraints, a coordination variable autonomous 

update algorithm based on consensus protocol and the mean method was proposed, thereby enabling 

autonomous time synchronization and trajectory coordination for multiple vehicles under leaderless 

conditions. Simulation results demonstrate that the proposed method can ensure the vehicle cluster 

simultaneously satisfies multiple terminal constraints and achieves high-precision time and space 

coordination under stringent spatiotemporal constraints. 
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协同飞行要求多个飞行器通过信息共享构

成一个功能互补的整体，实现单个飞行器无法完

成的飞行目标。协同制导是协同飞行的核心，涉

及飞行器单体的多约束制导以及群体的协调决

策与控制[1]。为进一步提升协同效能，要求飞行

器群体在空间与时间层面都进行协同，即多飞行

器以不同角度、相同的时间到达统一目标处[2]。 

飞行器单体的攻击时间与角度控制的制导

(impact time and angle control guidance, ITACG)

是实现时空协同制导的基础，任务是生成制导指

令控制飞行器满足给定的时间与空间约束条件
[3]。时间协同制导律的设计核心在于飞行时间调

整方法，现有调整方法大体上可以归结为两个方

向：基于标准剖面的跟踪制导与满足时间约束的

机动制导[4]。在标准剖面跟踪制导中，首先离线

设计满足过程约束与飞行任务的标准剖面，其次

利用最优控制、滑模控制等先进控制方法实现剖

面的在线跟踪，进而实现 ITACG 目标[5]。当终

端约束有调整时，标准剖面需要重新设计，降低

了适应性。满足时间约束的机动制导实际是制导

与机动飞行的融合，是当前主要的研究思路[6]。

该策略在制导的基础之上预测终端状态，根据终

端状态偏差校正当前制导指令，通过机动飞行以

实现时间或速度的控制[7]。其中，对于长距离滑

翔飞行而言，快速精准地预测终端状态直接影响

着滑翔 ITACG 任务的实现，预测方法包含解析

方法、数值积分方法以及基于深度神经网络的拟

合方法[8]。用于时间控制的机动飞行必然影响制

导精度，因此如何协调二者之间的矛盾是

ITACG 的一项核心难题。为此，文献[9]提出了

侧向机动的时间控制方法，即通过设计飞行器倾

侧角反转逻辑来调整弹道的长度，进而调整飞行

时间。另一种方法是建立剩余航程、时间与弹道

参数的映射关系，进而调整弹道参数，改变飞行

速度在不同方向上的分量，实现时间控制[10]。

文献[11]通过设计横平面粗略地调整了飞行器

的再入飞行时间并限定时间区间，再对纵平面进

行设计，将时间、距离约束表示为能量的表达式

通过预测校正方法控制倾侧角。文献[12]将滑翔

制导过程分为两个阶段，第一阶段调整倾侧角剖

面实现攻击角度约束。第二阶段不改变倾侧角，

维持攻击角度的同时调整攻角剖面在线改变速

度，进而修正时间误差。 

飞行器群体的协调决策与控制是实现协同

制导的核心。目前，协同制导问题包含协同制导

结构设计[13]、基于一致性理论的协同制导指令

计算[14]以及网络拓扑变换时的强鲁棒协同制导
[15]。Lyu 研究了时空协同制导方法，在视线方向

设计分布式的时间协同制导律，在视线垂直方向

设计了分布式的空间协同制导律，即终端角度控

制项[16]。针对速度时变条件下的三维再入制导

问题，Tan 在侧平面内设计了双层的制导控制结

构，综合利用动力学逆理论、动态面控制以及扩

张状态观测器以解决不确定性，并以平均待飞距

离为协调变量来实现协同飞行[17]。 

信息交互是实现协同飞行的前提，而飞行器

的突发情况必然引起通信拓扑的变化。为此，

Zhao 以待飞距离与航向角为协调变量，研究了

基于一致性理论的协同制导方法，分析了一致性

问题的收敛性，提出了通信拓扑切换条件下的协

同制导策略[18]。Sun 研究了基于非线性一致性的

多智能体协同控制方法，将一致性问题转化为了

最优控制问题，并在网络拓扑时变的条件下证明

了系统的稳定性[19]。文献[20]构建了智能体之间

的网络拓扑切换规则，并以此为基础建立了故障

条件下的多智能体系统一致性模型，解决了随机

干扰以及时变非线性条件下的一致性稳定问题。 

上述单体制导主要包含终端时间的控制以

及基于剖面跟踪的终端时间与角度的同步控制，

其对可变制导任务的适应性有待提升。另外，协

同制导的研究主要集中在可变拓扑的一致性解

算上，没有将滑翔飞行器速度快、约束多的飞行

特性与一致性解算相结合。 

本文研究终端角度与时间控制的分布式自

适应协同制导问题。针对飞行器单体 ITACG 问

题，综合利用多约束最优制导与预测校正方法，

同步实现终端位置角度与时间控制。针对群体的

时空一致协同制导问题，以待飞时间为协调变量，

综合利用一致性与均值方法在线计算协调变量，

并与单体 ITACG 结合，实现群体的协同制导。 

1.滑翔协同制导模型构建 

1.1 运动建模 

考虑地球为旋转椭球，建立三自由度飞行器



 

 

运动模型[2]。描述飞行器运动的位置信息包含地

心距 ri, 经度 i ，纬度 i ；速度信息包含相对于

地球的速度 vi, 速度倾角 i ，以及基于正北方向

顺时针旋转为正的方位角 i 。对于无动力的高

超声速飞行器而言，能够人为改变的力只有气动

力。其中，气动升力的大小取决于攻角、马赫数、

高度等飞行参数，方向由倾侧角决定。因此，滑

翔制导的状态变量与控制量分别为： 
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对三自由度的制导而言，约束滑翔制导的任

务就是实时计算控制量攻角 i 与倾侧角 i 。 

1.2 过程与终端约束建模 

由于高超声速飞行器控制能力有限，制导指

令的最大值与最大变化率必然受到约束。 
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其中 min 为攻角的最小与最大约束值， max 为最

大攻角变化率。 min 与 max 为倾侧角的最小与最

大约束值， max 为最大倾侧角变化率。滑翔段的

制导任务是控制满足终端飞行时间 *

,gf it 、速度倾

角 *

,gf i 、方位角 *

,gf i 、经度 *

,gf i 、纬度 *

,gf i 以及

高度 *

,gf ih 。终端约束 ,f ix 集合为 

  * * * * * *
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1.3 滑翔协同制导难点分析 

灵活多样的协同飞行任务、复杂多变的飞行

环境、以及严苛的过程与终端约束条件为滑翔协

同制导带来了巨大的挑战。具体为： 

在单体制导方面。首先，为增强协同制导的

适应性，要求滑翔制导尽量地不依赖标准轨迹，

将全部制导指令计算在线实现。其次，无动力滑

翔飞行器很难实现速度大小的实时控制，因此针

对式(3)中的终端约束，终端时间控制只能在制

导策略层面进行设计。 

在群体协同方面，首先，针对飞行器有限的

信息交互能力，要求协同制导降低通信复杂度，

减小信息交互量。其次，式(2)中过程约束以及

各成员飞行状态差异较大的客观因素，直接影响

协同制导中一致性计算时的收敛性，因此需要结

合实际协同任务，优化协同指令的解算方式。 

针对上述滑翔协同制导问题，提出基于预测

校正与一致性的滑翔自主时空协同制导方法。首

先是单体 ITACG，引入多约束最优制导，利用

预测校正方法计算滑翔机动幅值、实现终端位置

角度控制与时间控制的统一。其次是群体的时空

一致协同制导，以待飞时间为协调变量构建双层

协同制导结构，构建距离最小的分布式信息交互

准则，综合利用一致性与均值法在线计算协调变

量，实现群体的分布式协同制导。 

2.基于最优控制与预测校正的 ITACG 

2.1 位置与角度控制的最优制导 

在前期的研究中，基于准平衡滑翔条件，以

需要过载为控制量，建立了能量损耗最小的性能

指标，在纵向与侧向分别设计了能够满足终端经

纬度、高度以及速度倾角约束的最优制导律，即

纵向过载指令 *

,gy in 为[7-8]： 
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其中 ,R iL 为初始位置到当前位置的射程，变

量 0

2 2i
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  , ,gf iL 为滑翔段总射程 . ,h iC 与

,iC 为最优制导系数。以过载 *

,gz in 为表征的侧向

最优制导律为[7-8]： 
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其中
,

ˆ
gf iT 为待飞时间的预测值，将在后续时

间预测与控制中给出。
LOS,i 与

LOS,i 为正北方向

顺时针旋转为正的视线方位角及其变化率，二者

皆可基于飞行器当前状态与终端约束计算获得。 
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式(4)与(5)中的最优过载指令 *

,gy in 与 *

,gz in 共



 

 

同组成了终端角度控制的制导律(impact angle 

control guidance, IACG)。 

2.2 基于解析预测的机动过载大小计算 

上述以速度损耗最小为性能指标的最优制

导能够获得终端最大速度以及最短飞行时间，因

此本节在最优制导的基础之上，通过侧向机动飞

行以实现终端时间控制。本节采用解析预测方法

计算机动幅值，定义飞行器的待飞射程 ,Rg iL 为： 

 , ,Rg i gf i iL L L   (7) 

待飞射程与射程变化率、待飞时间存在以下关系： 
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求解上述方程中的第三式，则预测待飞时间
,

ˆ
gf iT

可计算为： 
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, , , ,

,

,

2
ˆ =

R i R i R i Rg i

gf i

R i

L L L L
T

L

  
 (9) 

式(9)考虑了速度变化律，因此更加适用于滑翔

制导的终端时间预测。根据给定的终端时间约束，

可计算期望待飞时间 ,gor iT 为： 

 *

, , ,gor i gf i c iT t t   (10) 

,c it 为当前飞行时间, 其中初始飞行时刻定义为

零。定义系数 kg,i 为期望待飞时间 ,gor iT 与预测值

,
ˆ
gf iT 的比值。 

 
,

,

, ˆ
gor i

gf i

g i

T

T
k   (11) 

在最优制导律的作用下，滑翔制导所产生的能量

损耗为最小，其飞行时间也为最短，即 kg,i≥1。

因此，终端时间控制是通过增加飞行过程中的速

度损耗，将实际飞行时间延长至给定的约束值。

满足终端时间约束的阻力加速度为： 

 , , ,Dr i g i Dc iA k A  (12) 

其中 ADc,i 为当前阻力加速度，ADr,i 为终端时间

控制需要的阻力加速度。基于阻力系数 ,D iC ， 

ADr,i,以及飞行状态，可通过反插值求解攻角 ,Dr i ： 
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v S
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式中 im 为飞行器质量， i 为大气密度， ,m iS 为

参考面积，
,

1

D iC
f  表示基于气动系数 ,D iC 的反插值

计算。在无偏差条件下，攻角 ,Dr i 可直接用于

终端时间控制。但是，气动系数必然存在偏差，

因此基于标称气动系数获得的攻角 ,Dr i 将影响

制导精度。为此，本文利用实际的阻力加速度对

气动系数进行校正，利用校正后的值 ,
ˆ

D iC 反解攻

角以提升制导鲁棒性与精度。 
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 (14) 

攻角 *

,Dr i 可直接用于控制终端时间。但是这种

单一改变攻角的方式必然影响滑翔弹道特性以

及位置与角度的制导精度。因此，为同时满足终

端位置、角度与时间约束，需要将时间控制的攻

角 *

,Dr i 与原最优制导律相结合，获得滑翔制导

的总过载。 
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根据时间控制策略，终端时间控制的侧向机动主

要体现在侧向。因此，纵向制导指令仍为式(4)中

的最优过载指令，而侧向过载大小需要调整为： 

 
2 * 2

, total, ,gzt i i y in N n   (16) 

2.3 时间控制的机动方向决策 

式(16)已给出了用于终端时间控制的过载

指令的大小，其另一关键因素是侧向过载的符号，

即机动方向需要确定。时间控制的前提是满足终

端位置约束，即将航向误差
LOS,i i i     控制

在一定范围内。为保证终端制导精度，并减少倾

侧角翻转次数，论文提出基于航向误差走廊的侧

向过载符号确定方法，走廊形式如图 1 所示。 
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图.1 航向误差走廊 

Fig 1 Heading error corridor 

图 1 中，LR1, LR2, LR3, LRf分别为走廊的射程

节点， 1 和 2 分别为走廊边界值，上述参数

皆为人为设定。记 x ,ma ( )R iL 为航向误差的阈值，

则走廊边界值可描述为分段线性函数： 
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 (17) 

航向误差走廊设计的物理意义是：当飞行器

与目标距离较远时，误差范围选取较大以减小过

载指令符号与倾侧角的翻转次数；随着飞行器不

断接近目标，误差范围也线性减小，并保持在一

个较小的值以保证终端位置精度。 

终端时间控制的侧向过载符号确定逻辑为：

当 i 位于误差走廊内时，保持侧向过载符号不

变；当 i 超出误差走廊上边界时，符号为负以

减小航向误差；反之，当 i 超出误差走廊下边

界时，侧向过载指令为正。即 
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其中， 0,gzt in 为上一制导周期侧向过载指令值。

当期望待飞时间 ,gor iT 大于预测待飞时间
,

ˆ
gf iT 时，

采用时间控制的制导律；当 ,gor iT 小于
,

ˆ
gf iT 时，飞

行器采用最优制导律。因此，侧向过载指令为： 
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(19) 

制导律(19)包含了实现角度与位置控制的最优

制导指令 *

,gz in ，实现时间控制的机动过载大小

2 * 2

total ,gy iN n ，以及能够控制航向误差的机动方

向  ,sign gzt in 。式(4)中的纵向最优过载指令 *

,gy in

与式(19)中的侧向过载指令 ,gz in ，共同构成了滑

翔段的 ITACG 律。 

3.分布式自主时空协同制导 

自主协同制导要求飞行器之间进行实时信

息交互，并在线计算协同制导指令[15]。为此，

论文设计双层协同制导结构如图 2 所示，其中底

层导引控制为飞行器本体的 ITACG，上层的为

到达时间的协调控制。上层的协同制导根据群体

相互交互的运动信息在线计算协调变量，并将其

输入至底层的 ITACG 中，生成制导指令。 

飞行器本体
ITACG

飞行器1

飞行器本体
ITACG

飞行器N  

期望待飞时间

一致性计算

制导指令 制导指令

预测待飞

时间

预测待飞

时间

期望达到时间

计算

导引

控制

协调

控制

 
图 2 双层协同制导结构 

Fig 2 Dual-layer cooperative guidance 

根据时间与空间一致的协同制导任务，以待

飞时间预测值为交互信息，进而利用一致性方法

在线计算协调变量。基于一致性理论，飞行器 i

的期望待飞时间的微分为： 

  0, , ,

1

ˆ ˆ 1,2,
N

gor i i ij gf i gf j

j

T k a T T i N


    … (20) 

其中 {0,1}ija  表示飞行器 i 与 j 的通信情况，通

信拓扑由 Kruskal 算法在线优化获得，优化指标

为群体通信距离最小[21]；ki>0 为一致性解算的增

益系数。根据式(20)中的微分方程，采用矩形法

计算飞行器 i 的期望待飞时间 0,gor iT 为： 

  *

0, , , ,
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ˆ ˆ ˆ 1,2,
N

gor i go i i ij gf i gf j

j

T T k a T T t i N


     …  (21) 

其中 t 为制导周期。在飞行器 i 的制导过程中，

预测自身的待飞时间
,

ˆ
gf iT ，获取飞行器 j 的待飞

时间预测值
,

ˆ
gf jT 。在理论上，可以直接将 0,gor iT 输

入到式(11)与(19)中，生成协同制导指令。然而，

当各成员的飞行状态差异较大时，由于飞行速度



 

 

快、约束多、控制能力有限，因此一致性解算时

协调变量的收敛速率将被减缓。另外，当协调变

量发生大幅度变化时，必然引起制导指令的震荡。

因此，在式(21)中一致性解算的基础上，进一步

采用均值计算期望的待飞时间 ,gor iT 。 
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其中 iN 为与飞行器 i 通信的成员总数。由于滑

翔飞行器只能在最优飞行时间的基础上进行时

间延长控制，当某成员的待飞时间与剩余飞行器

存在明显差异时，必然导致群体中若干飞行器的

机动幅度过大，进而影响群体的飞行性能。因此，

在协同飞行中，根据 Mi 的期望待飞时间 ,gor iT 与

预测待飞时间
,

ˆ
gf iT ，增加主动控制策略： 

1)当
1 , , 1

ˆ* , 1gf i gor ik T T k  时，表明 Mi 的预测

待飞时间明显短于剩余飞行器，Mi需要进行大

幅度的机动飞行； 

2)当
2 , , 2

ˆ* , 1gf i gor ik T T k  时，表明 Mi 的预

测待飞时间明显长于剩余飞行器，导致剩余飞行

器需要进行大幅度机动飞行； 

出现上述两种情况时，需要将 Mi 与其余飞

行器独立，不参与一致性计算。主动控制策略的

目的是将预测待飞时间存在明显差异的飞行器

排除在一致性解算之外，保证在多约束条件下滑

翔 ITACG 的可求解性。至此，将 ,gor iT 输入到式

(11)与(19)中，通过需要过载解算攻角与倾侧角

指令[7]，便可实现协同制导任务。 

4.仿真分析与验证 

为验证时空协同制导算法的有效性，论文首

先对滑翔单体的 ITACG 性能进行仿真测试，其

次对群体协同制导方法进行验证。 

4.1 单体 ITACG 基本性能验证 

设置滑翔段初始参数：速度为 4000m/s，速

度倾角为 1.5°，经度为 120°，纬度为 31.2°，高

度为 50km，初始方位角为 78°。过程约束：最

大攻角 20°，最大攻角变化率 5(°)/s，最大倾侧

角为 70°，最大倾侧角变化率 20(°)/s。设置终端

参数：经度为 145°，纬度为 33°，高度为 30km，

速度倾角为 0°，速度方位角为 90°。 

论文设置不同终端时间约束，仿真结果如表

1 所示，由仿真结果可知终端时间误差在 2s 以

内，位置误差均小于 3m，速度倾角误差也为 0.1°，

方位角误差小于 0.01°。当时间约束为 820s 时，

剧烈的机动飞行降低了制导精度。因此，由时间

无控的 695.15s 与最长飞行时间 800s 可知，终端

时间控制的幅度约为 15%。因此，在滑翔 ITACG

过程中，添加对终端时间的主动控制策略：在线

预测待飞时间
,

ˆ
gf iT ，与期望待飞时间 ,gor iT 相对比，

当
, ,

ˆ1.15* gf i gor iT T 时，表明飞行器的机动能力达

到极限，此时限定
, ,

ˆ=1.15*gor i gf iT T ，以保证滑翔

ITACG 可实现。 

表 1 滑翔 ITACG 仿真结果 

Tab. 1 Simulation results of gliding ITACG 

工况 
时间约

束/s 

终端时

间/s 

位置偏差
/m 

方位角
/(°) 

速度倾

角/(°) 

Case1 无控 695.19 0.803 90.008 -0.001 

Case2 720 720.79 2.266 90.006 -0.002 

Case3 740 741.03 0.956 90.008 -0.063 

Case4 760 761.52 2.613 90.005 0.002 

Case5 780 780.55 1.318 90.004 0.001 

Case6 800 800.54 0.548 90.002 0.001 

Case7 820 821.06 7.243 90.145 -0.205 

Case8 830 830.07 158.160 89.238 -1.754 

图 3 给出了前四组弹道曲线。在滑翔过程中，

飞行器通过侧向机动控制到达时间，时间越长则

机动幅度越大。侧向机动是对原最优制导的修正，

其必然导致攻角与倾侧角发生改变，进而改变了

整个飞行弹道。由于过载受气动力的影响很大，

而气动力由角度指令决定。在终端时间启控以及

翻转时刻，飞行器以最大能力进行角度变化。因

此。过载在角度指令突变时，出现了小幅度震荡，

其余时间都是平缓变化。另外，由于本文对直接

影响气动力大小的攻角进行了严格限制，因此过

载未出现饱和情况。 
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图 3 滑翔 ITACG 弹道曲线 

Fig. 3 Trajectory curves of gliding ITACG 

4.2 群体时空协同制导性能验证 

进一步验证协同制导方法的性能，设置协同

制导场景为：飞行器以不同状态为初始条件，最

终以不同的方位角、相同的速度倾角与时间到达

同一目标处。目标经度为 145°，纬度为 33°，速

度倾角为 0°。其中，作为协调变量的待飞时间

由式(21)在线计算获得。由 4.1 节可知，在终端

时间无控的基础之上，增加时间控制后，飞行时

间的延长幅度约为 15%，因此设置 k1=1.15, 

k2=0.85。飞行器初始状态如表 2 所示。 

表 2 飞行器集群初始运动状态 

Tab. 2 Initial states of the vehicle cluster 

成员

编号 

速度
/(m/s) 

速度倾

角/(°) 

方位角
/(°) 

经度 

/(°) 

纬度
/(°) 

高度
/m 

M1 4000 1.5 78 120.00 31.20 50000 

M2 3800 1 79 120.40 30.80 51700 

M3 4010 0 81 119.30 30.40 49000 

M4 4015 -0.5 77 120.50 30.00 50500 

M5 3990 -1 80 119.40 29.50 49500 

M6 3920 0 81 121.20 29.00 51500 

滑翔段无协同制导结果如表 3 所示，协同制

导的仿真结果如表 4 与图 4 所示。由表 3 可知，

无协同制导时的最大终端时间间隔达到了 67s。

在图 4 中，终端时间导致攻角与倾侧角均出现了

变化，而时间控制需要进行侧向机动飞行，因此

倾侧角与侧向过载在正负交替变化。由于滑翔飞

行器只能进行时间延长的控制，机动幅度与时间

延长程度成正比关系。因此，飞行器 M1 和 M4

的侧向机动的幅值也最大，以充分延长飞行时间，

最终达到时间同步的目的。相反，无协同时的

M3 和 M5 飞行时间最长，导致其在协同时的机

动幅值最小，机动开始最晚，且攻角也最小，以

尽量减小速度损耗并缩短飞行时间。对比表 3

与表 4 中的制导结果可知，协同制导对终端位置、

速度倾角与方位角的影响很小，并可将最大到达

时间间隔控制在 0.8s 以内，验证了时空协同制

导方法的有效性。 

表 3 无协同制导终端结果 

Tab. 3 Terminal states of uncooperative guidance 

成员 

编号 

到达时

间/s 

位置误

差/m 

终端速度

倾角/(°) 

方位角

约束/(°) 

实际终端

方位角
/(°) 

M1 696.88 3.163 0.001 100 100.007 

M2 709.85 0.055 -0.001 96 96.007 

M3 765.92 0.624 -0.001 92 92.005 

M4 702.94 1.676 -0.002 88 88.006 

M5 763.13 1.661 -0.001 84 84.006 

M6 706.80 1.577 -0.006 80 80.006 

表 4 滑翔时空协同制导终端结果 

Tab. 4 Terminal states of gliding cooperative guidance 

成员 

编号 

到达时

间/s 

位置误

差/m 

终端速度

倾角/(°) 

方位角

约束/(°) 

实际终端

方位角
/(°) 

M1 780.693 0.252 0.001 100 100.003 

M2 780.214 1.839 -0.001 96 96.002 

M3 780.982 1.736 0.001 92 92.006 

M4 780.275 0.770 0.001 88 88.002 

M5 780.707 2.032 0.001 84 84.006 

M6 780.317 1.385 -0.006 80 80.007 

 

(a)攻角 

(a) Anlge of attack 

 



 

 

(b)倾侧角 
(b) Bank angle 

 
(c)方位角 

(c) Velocity azimuth 

 
(d)总过载 

(d) Total overload 

 
(e)待飞时间 

(e) Time to go 

 
(f)经纬度 

(f) Longitude and latitude 

图 4 滑翔时空协同制导弹道曲线 

Fig. 4 Trajectory curves of gliding cooperative guidance 

4.3 协同制导鲁棒性能验证 

利用模拟打靶方法对制导方法鲁棒性进行

仿真验证，在弹道仿真中对大气密度与气动系数

分别增加均值为零、标准差为 3σ=15%的随机偏

差。设置风速在 20-80m/s、风向在以正北方向为

基准的 0-360°范围内随机变化[22]。固定终端方

位角约束为 90°，其余条件与上一节完全相同。

分别利用本文方法(G1)与文献[2]制导方法(G2)

生成制导指令。 

利用 ,max ,minmax gf f gft tt   表示单次打靶

M1-M6 的最大时间间隔， fP 、 gf 与 gf 分别表

示单次打靶 M1-M6 的平均位置误差、速度倾角

以及方位角。100 次模拟打靶的终端参数统计特

性与分布如表 5 与图 5 所示。由计算结果可知，

G1 的最大终端时间间隔在 2.1s 以内，平均位置

误差在 3m 以内，平均速度倾角误差小于 0.005°，

平均速度方位角误差小于 0.007°。对比两种制导

方法的统计特性可知，本文的制导方法在制导精

度上具有优势，尤其是时间控制精度。 

表 5 协同制导随机打靶终端参数统计特性 

Tab. 5 Statistical characteristics of simulated target 

shooting 

制导 

方法 
统计项 maxft /s fP /m gf /(°) gf /(°) 

G1 
均值 1.7297 2.3253 -0.0035 90.0071 

均方差 0.3976 0.7144 0.0019 0.0021 

G2 
均值 2.6153 2.3815 -0.0037 90.0072 

均方差 0.5606 0.7348 0.0034 0.0028 

 



 

 

  
(a)最大时间间隔 

(a) Maximum time interval 

  
(b)平均位置误差 

(b) Average position error 

  
(c)平均速度倾角 

(c) Average velocity inclination 

  
(d)平均速度方位角 

(d) Average velocity azimuth 
图 5 模拟打靶终端状态分布 

Fig. 5 Terminal state distributions of simulated target 

shooting 

5.总结 

论文研究了滑翔时空一致协同制导方法，包

括基于最优制导与解析预测校正的单体 ITACG

方法，以及基于分布式一致性的群体协同制导策

略。通过研究，得出以下结论： 

(1) 在单体制导层，将预测校正策略嵌入最

优制导框架，实现了终端位置、角度与时间约束

的一体化高精度满足，有效解决了欠驱动滑翔飞

行器在无动力调节条件下的时空协同控制难题。 

(2)在群体协同层，设计了以待飞时间为协

调变量的分布式一致性协同机制，结合弹道特性

与能力约束，实现了多飞行器在无中心条件下的

自主时间同步与弹道协同。 

本研究为高超声速滑翔飞行器的分布式协

同制导提供了一种结构清晰、可扩展的理论框架，

推动了多约束条件下协同制导从时间协同向时

空一体协同的理论发展。需要指出的是，协同过

程中为满足时间约束而引入的侧向机动，会对终

端位置与角度精度产生耦合影响。因此，如何在

多约束间进行更优权衡，并进一步拓展终端方位

角的可适应范围，是未来研究中值得深入探索的

方向。 
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