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摘摇 要:针对三轴稳定卫星星敏感器姿态测量数据转换参考系欧拉角姿态计算的相关问题,首先,系
统地总结了转换计算的方法,给出了星敏数据计算姿态矩阵及姿态矩阵解算欧拉角的方法;然后,对
工程上常用的 312 及 321 转序,从编程角度提出了一种全角度欧拉角解算及值选择方法;最后,分析

了采用所提方法转换计算中的常见误差因素及注意事项,并基于分析结果给出了同步星的转序选取

建议。 研究结果表明所提方法是有效的,对卫星姿态确定和误差分析有一定的参考意义。
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Method for Transferring Star Sensor Attitude to
Reference Coordinate Euler Angle
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(1. State Key Laboratory of Astronautic Dynamics,Xi忆an 710043,China;
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Abstract:The measurement data of star sensor for three-axis stabilized satellites爷 attitude often need to be
converted to the Euler angle in a reference coordinate system. In view of this,the conversion methods are
summarized,including the conversion from star sensor data to attitude matrix and conversion from attitude
matrix to the Euler angles. From the programming point of view,a way to calculate full-scale Euler angle is
also given under 312&321 transform orders which are often used in project. Then some error factors are an鄄
alyzed,and the transform order suggested for geostationary satellite is also provided according to analysis.
The results indicate that the method is correct and useful for the attitude calculation and error analysis of
three-axis stabilized satellites.
Key words:three-axis stabilized satellite;satellite attitude control;star sensor;Euler angle calculation

1摇 引摇 言

卫星姿态[1-2] 确定是卫星控制的基础之一,在
卫星运行状态计算中有着重要意义。 在当前的地球

同步卫星中,星敏感器[3-4] 已经越来越多的应用在

了卫星姿态确定中,相较于传统的红外地球敏感器、
陀螺和太阳敏感器组成的定姿系统,其定姿精度有

了较大提高。 星敏定姿基本原理是通过测量恒星的

方位及亮度信息,利用星历表确定其在惯性系下的

方位,进而解算出惯性系下的卫星姿态,因此,卫星

遥测下传的星敏姿态计算输出常常是测量系相对惯

性系的四元数[5-6],这种姿态表示形式相较于传统

的欧拉角[7] 形式,直观性要稍差一些,原先的欧拉

角姿态更容易被人理解。
在地球同步卫星转移段测控的工程计算中,为
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了理解的方便,常常需要将星敏姿态测量数据转换

为参考系下的欧拉角形式。 但是,四元数与欧拉角

两种表示形式之间并不存在一一对应的关系,转移

轨道段可能存在的大角度机动使得不同转序结果可

能有较大差异甚至转换异常,这些问题给转换计算

带来了困难。 一些文献对此进行了研究[1-2,5,8],但
大多只是限定角度范围内的方法,且很少有文献涉

及转换误差影响因素方面的分析及转换方法的系统

阐述。 为此,本文对星敏感器姿态测量数据转换为

参考系欧拉角姿态的方法进行了较系统地总结,给
出了单星敏及双矢量法计算姿态矩阵,以及 312 和

321 转序下的一种方便工程应用的欧拉角解算和解

选择方法,然后对转换计算中误差产生的主要因素

进行了分析,给出了转换的注意事项和一些建议。

2摇 姿态参考坐标系

在工程上,对三轴稳定卫星[5] 姿态的计算常采

用卫星本体坐标系相对卫星轨道坐标系、卫星东南

坐标系等参考系下的欧拉角表示。 常用的几个坐标

系定义如下:
(1)卫星轨道坐标系 OXOYOZO

坐标原点为卫星质心,ZO 轴指向地心,YO 轴指

向轨道面负法向,XO 与 YO、ZO 构成右手系。
(2)卫星东南坐标系 OXEYEZE

坐标原点为卫星质心,OZE 轴指向地心,OXE 轴

垂直 OZE 指向正东,OYE 轴垂直 OZE 指向正南。
(3)卫星本体坐标系 OXBYBZB

原点为卫星质心,三轴分别为卫星的惯量主轴。
(4)J2000 地心惯性系

X 轴指向 J2000 平春分点,Z 轴为 J2000 平赤道

面法向。

3摇 星敏姿态转换到参考系的方法

由卫星遥测输出的星敏姿态测量数据计算参考

系欧拉角姿态的过程主要包括两部分,即由星敏测量

数据计算姿态矩阵和由姿态矩阵解算参考系欧拉角。

3. 1摇 星敏数据计算姿态矩阵

对星敏数据计算姿态矩阵,可使用单星敏的四

元数姿态输出计算,也可使用单星敏的两个轴(矢
量)测量值或双星敏的各一个轴(矢量)进行双矢量

定姿计算。
3. 1. 1摇 单星敏数据几何法计算姿态矩阵

对于某单个星敏,设星敏测得的星敏感器坐标系

相对惯性系的姿态四元数为 q0、q1、q2、q3,其中 q0 为

四元数的标部,q1、q2、q3 为矢部。 据此可得到惯性系

到星敏测量坐标系的转换矩阵(方向余弦阵)为

MIS =2

0. 5-q2
2-q2

3 q1q2+q3q0 q1q3-q2q0

q1q2-q3q0 0. 5-q2
1-q2

3 q2q3+q1q0

q1q3+q2q0 q2q3-q1q0 0. 5-q2
1-q

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú2

2

。

(1)
同时,由预先测得的星敏感器的安装几何可计

算出本体系相对于惯性系的姿态矩阵。 设星敏测量

系的 X 轴(星敏横轴)、Y 轴、Z 轴(星敏光轴)三轴

在卫星本体系下的方向矢量分别为 Sx、Sy、Sz,则可

得到卫星本体系到星敏测量系的转换矩阵(定义为

星敏的安装矩阵)为
MBS =[ST

x ST
y ST

z ]
T,

进而可算出惯性系到卫星本体系转换矩阵 MIB =
MT

BSMIS,此即为地心惯性系下的卫星姿态余弦

矩阵。
当参考系建立在卫星东南坐标系或轨道系下

时,需要根据卫星的当前位置、速度计算惯性系到卫

星东南系的转移矩阵 MIE或惯性系到轨道系的转移

矩阵 MIO(计算方法参见文献[1,5]),进而可得到

轨道系到本体系转换矩阵

MOB =MIBMT
IO, (2)

以及卫星东南系到本体系转换矩阵

MEB =MIBMT
IE。 (3)

3. 1. 2摇 星敏数据的双矢量定姿

若已知星敏的两个矢量在本体系安装方向及测

量值,也可使用双矢量定姿方法进行计算。 设测量

得到的星敏两个轴在惯性系下的单位矢量分别为

V1i、V2i,则由这两个测量值可建立一个正交坐标系

Mr = V1i V3i V[ ]4i 。
其中:

V4i =
V1i伊V2i

V1i伊V2i
,V3i =

V1i伊V4i

V1i伊V4i
。

设星敏的这两个矢量在本体系下安装向量分别

为 V1b、V2b,同样也可由这两个向量建立一个正交坐

标系

Ms = V1b V3b V[ ]4b 。
其中:

V4b =
V1b伊V2b

V1b伊V2b
,V3b =

V1b伊V4b

V1b伊V4b
。

进而可计算出惯性系到本体系转换矩阵为 MIB =
MsMT

r ,然后可根据卫星位置速度计算出姿态参考系
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(东南或轨道)到本体系转换矩阵。
需要说明的是,此方法对单星敏上的双矢量及

双星敏各一个矢量组成的双矢量情况均适用,也就

是说可使用某单星敏的两个轴(如光轴与横轴)的

矢量值进行计算;当有双星敏数据时,也可使用两个

星敏的各一个轴(如光轴,可选取精度较好的一个

轴)进行双矢量定姿,此时只需要保证两个矢量在

本体系下不共线即可(可建立一个正交坐标系)。

3. 2摇 姿态矩阵解算参考系欧拉角

从姿态参考系下的卫星姿态方向余弦矩阵解算

三轴欧拉角时,其解算结果与转序有关,工程上对三

轴稳定卫星常采用 312 转序或 321 转序来确定欧拉

角。 考虑到转移轨道段姿态存在大范围机动,下面

给出一种全角度值域下的计算方法。
3. 2. 1摇 基于编程思路的一种全角度欧拉角计算方法

定义绕 Z 轴旋转角度为偏航角(鬃),绕 Y 轴为

俯仰角(兹),绕 X 轴为滚动角(渍),则采用 312 转序

时,姿态余弦矩阵为
M312 =MY(兹)MX(渍)MZ(鬃)=

cos兹cos鬃-sin渍sin兹sin鬃 cos兹sin鬃+sin渍sin兹cos鬃 -cos渍sin兹
-cos渍sin鬃 cos渍cos鬃 sin渍

sin兹cos鬃+sin渍cos兹sin鬃 sin兹sin鬃-sin渍cos兹cos鬃 cos渍cos

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú兹
;

(4)
当采用 321 转序时,姿态余弦矩阵为
M321 =MX(渍)MY(兹)MZ(鬃)=

cos兹cos鬃 cos兹sin鬃 -sin兹
-cos渍sin鬃+sin渍sin兹cos鬃 cos渍cos鬃+sin渍sin兹sin鬃 sin渍cos兹
sin渍sin鬃+cos渍sin兹cos鬃 -sin渍cos鬃+cos渍sin兹sin鬃 cos渍cos

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú兹
。

(5)
对同一时刻的姿态,欧拉角计算的姿态余弦矩

阵应与四元数得到的转换矩阵相同。 据此,将姿态

矩阵简记为 M,其第 i 行第 j 列数值记为 mij(0臆i,
j臆2),则根据式(4)或式(5)可解算出相应转序下

的欧拉角。 但一般文献上给定的是[ - 仔
2 , 仔

2 ]值域

内的转换方法,文献[8]提出了一种全角度值域下

四元数与欧拉角转换算法,但其形式稍显复杂,且只

给出了 321 转序下的表示。
为此,借助于 C++语言中提供的反正切函数

arctan2( y, x) (值域 [ - 仔, 仔]) 以及反正弦函数

arcsin(x)(值域[-仔 / 2,仔 / 2]),从编程角度出发,给
出一种对 321 及 312 转序均适用的全角度欧拉角计

算方法。
对 312 转序,由式(1)可得欧拉角解为

渍=arcsin(m1,2)
兹=arctan2(-m0,2,m2,2)
鬃=arctan2(-m1,0,m1,1

ì

î

í

ï
ï

ïï )
。 (6)

注意:式中 arctan2 为函数,此处的 2 不是 2 倍

意思。 当 渍 取依仔 / 2 时,arctan2 的两个入参都为 0,
此时,兹 及 鬃 的计算结果可能会破坏前后的连续性,
这种情况下根据需要可将其值赋值为上一帧计算

值,以使得姿态角连续。
分析该解的形式及式(4),发现该解给出的 3

个欧拉角值域为:渍 是[-仔 / 2,仔 / 2],而 兹 与 鬃 是

[-仔,仔],即对滚动角还不是全角度值域。 但对三

轴稳定卫星在多数常用姿态模式下,3 个欧拉角满

足此范围限定,即可使用该解进行计算。
如果某种模式下,滚动角可以取[ -仔,仔 / 2)或

(仔 / 2,仔]时,分析式(4),可给出 3 个角度值域均为

[-仔,仔]时的解的形式。
记 Sign(x)表示 x 的符号函数,其取值为

Sign(x)=
1, x>0
0, x=0
-1, x

ì

î

í

ïï

ïï <0
。

则由式(4)可解出

渍=arcsin(m1,2),渍沂[-仔
2 ,仔

2 ];

或

渍=
仔-arcsin(m1,2), m1,2逸0,渍沂(仔 / 2,仔]
-仔-arcsin(m1,2), m1,2<0,渍沂(-仔,-仔 / 2{ ]

;

兹=atan2(-m0,2伊Sign(cos(渍)),m2,2伊Sign(cos(渍)));
鬃=arctan2(-m1,0伊Sign(cos(渍)),m1,1伊Sign(cos(渍)))。

从上面解的形式可看出,当 渍 取 依 仔 / 2 时,
arctan2 的两个入参均为 0 时,此时 兹 与 鬃 可采用保

持上一帧解的形式来解决。
同样,对 321 转序的全角度欧拉角计算式为

兹=arcsin(m0,2),兹沂[-仔
2 ,仔

2 ];

或

兹=
仔-arcsin(m0,2), m0,2逸0,兹沂( 仔

2 ,仔]

-仔-arcsin(m0,2), m0,2<0,兹沂[-仔,- 仔
2

ì

î

í

ï
ï

ï
ï )

;

渍=arctan2(m1,2伊Sign(cos(兹)),m2,2伊Sign(cos(兹)));
鬃=arctan2(m0,1伊Sign(cos(兹)),m0,0伊Sign(cos(兹)))。

同样,在 兹 取依仔 / 2 时,arctan2 的两个入参均为

0 时,可根据需要对 渍 或 鬃 赋值为上一帧解。
从上面基于编程角度提出的 312 转序及 321 转
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序下的全角度解形式可得出一个结论,即在全角度值

域[-仔,仔]范围内,矩阵转换为 3 个欧拉角时一般有

两组解(两组解有时相等,此时形式上为一组解)。
另外,312 转序下,渍 取依仔 / 2 时;321 转序下,兹

取依仔 / 2 时,都会出现奇异现象,另两个角实际上可

取任意值,此时可采用另两个角取值为上一帧解的

方法来保证解的连续性。
3. 2. 2摇 全角度值域下的解选择

表 1 给出了采用上面方法计算的几个不同姿态

矩阵的 321 及 312 转序下两组解的情况。

表 1摇 312 及 321 转序下两组解示例
Tab. 1 Euler angle calculation using 312 & 321 (毅)

例子
312 解 1

渍 兹 鬃
312 解 2

渍 兹 鬃
321 解 1

渍 兹 鬃
321 解 2

渍 兹 鬃
1 0. 2 -0. 3 14. 0 179. 8 179. 7 -166. 0 0. 20 -0. 30 13. 999 -179. 800 -179. 70 -166. 00
2 0. 2 90. 0 10. 0 179. 8 -90. 0 -170. 0 90. 00 89. 80 100. 000 -90. 000 90. 20 -80. 00
3 30. 0 25. 0 120. 0 150. 0 -155. 0 -60. 0 32. 50 21. 47 133. 120 -147. 501 158. 53 -46. 87
4 0. 0 90. 0 0. 2 180. 0 -90. 0 -179. 8 0. 00 90. 00 0. 200 0. 000 90. 00 0. 20

摇 摇 从表 1 可看出,不同转序下的转角有时差别很

大,有些情况下又基本接近甚至相同;同一转序下的

两组解有时也会相近或相同。
由于在全角度值域(限定为[ -仔,仔])内,312

转序及 321 转序下通常有两组解,此时需要对其进

行取舍。 下面给出两种取舍方法:
(1)卫星姿态模式下的值域约束法

当姿态转序限定后,分析其两组欧拉角的情况,
两组解的差别主要体现在值域上。 为此,可根据卫

星当前的姿态模式及其值域进行取舍。
如在地球指向模式(Z 轴对地时),俯仰与滚动

角一般为小量,据此可选出合理值。
在大推力发动机点火情况下,因某些平台下的

卫星发动机安装在本体系的-Z 轴,点火时需要俯仰

方向转动 仔 / 2,而其滚动角一般为小量,此时对 312
转序可直接使用式(4)求解。

另外,通常情况下,卫星 3 个欧拉角中某一角度

在作大角度范围变化时,另两个角则在小角度范围

内变动,此也可以作为选解的先验信息。
(2)通过与目标姿态值的偏差进行取舍

对某限定转序下欧拉角的两组解 渍1、兹1、鬃1 和

渍2、兹2、鬃2,设卫星当前的目标姿态角(或预估姿态

角)为 渍o、兹o、鬃o,则可分别求出两组解与目标姿态

的偏差如下:
滓1 = 渍1-渍o + 兹1-兹o + 鬃1-鬃o

滓2 = 渍2-渍o + 兹2-兹o + 鬃2-鬃
{

o

。

此值反映了不同解与目标姿态的接近程度。 然后,
通过比较这两个偏差值,看哪组偏差值小就可以选

取哪组姿态;若两者偏差相同,则可选取任意一组。
对仅一个角进行大范围机动的情形,比较时可直接

对目标角取为零值,此时可将上面的比较公式简

化为

滓1 = 渍1 + 兹1 + 鬃1

滓2 = 渍2 + 兹2 + 鬃{
2

。

4摇 转换误差因素

星敏感器定姿相对传统的太敏+地敏等定姿方

法来说精度有了较大提高,但是,向参考系欧拉角姿

态转换过程中,转换结果的精度容易受到一些因素

的影响,如未正确处理,甚至会产生与期望值相差较

大的结果。

4. 1摇 星敏安装误差及消除

星敏安装误差是影响定姿结果精度的一种因

素。 由于星敏感器的安装及加工误差、光学系统的

几何畸变以及其他一些因素的影响,地面计算时为

了得到更高精度的姿态数据,有时就需要对星敏感

器进行标定。
计算时由星敏的地面标定数据可以获得星敏坐

标系相对于理论安装之间的补偿矩阵 驻M, 令

MBS_C =(E+驻M)·MBS(E 为单位阵),并将 MBS_C代

替卫星本体系到星敏测量系的转换矩阵 MBS,即可

获得修正后的卫星姿态矩阵。

4. 2摇 卫星位置的影响

星敏定姿结果向参考系转换首先在于计算参考

系到本体系转换矩阵。 从公式(2) ~ (3)看出,当使

用星敏四元数进行姿态确定时,影响矩阵计算结果

的主要因素在于惯性系到参考系的转换矩阵 MIO

及 MIE。
从 MIO计算公式可见,其计算值主要受卫星位
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置及速度矢量方向影响。 例如:在位置不变而速度

方向变化时会使动量矩改变,进而影响到轨道倾角

的计算,同样位置矢量的误差也会对倾角矢量的计

算造成影响,这些都会造成 MIO的偏差。
从 MIE的计算公式可见,其计算值主要受卫星

位置矢量的影响。
在卫星变轨期间,若位置速度变化较大,则会直

接影响姿态的计算过程,此时需要使用带动力的轨

道外推或实时定轨[9-10]结果进行计算。
图 1 为使用某地球同步卫星转移轨道段某次远

地点变轨过程中一个星敏感器实测数据计算的 312
转序下俯仰角输出随时间变化曲线,分别使用了实

测轨道与无动力外推轨道进行卫星位置计算,可发

现无动力外推时俯仰角出现明显偏差。

图 1摇 因位置误差导致的点火过程俯仰角偏差曲线
Fig. 1 Pitch bias plot because of position error

4. 3摇 转序选择的影响与分析

当卫星三轴姿态欧拉角均为小量时,由式(4)
~ (5),两种转序下姿态矩阵均可近似为

1 鬃 -兹
-鬃 1 渍
兹 -渍

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú1

。

可见当三轴姿态为小量时,对同一余弦矩阵

312 与 321 的解算结果近似。 普通的三轴稳定地球

同步卫星在定点后,姿态偏差一般情况下为小量,由
此可得出结论:定点后小角度偏差时,用 312 与 321
转序计算的欧拉角姿态已近似相同。

在同步卫星发射的转移轨道段(星箭分离至定

点前),很多情况下姿态角并非小量。 从表 1 可看

出,非小角度情形下,对同一姿态余弦矩阵,不同转

序解出的欧拉角可能有较大差异。
结合 3. 2 节分析,312 转序下,渍 取依仔 / 2 时;321

转序下,兹 取依仔 / 2 时,欧拉角会出现奇异现象。 而

某平台卫星在转移轨道段的变轨过程中,常常需要

将俯仰角先调整到 仔 / 2 附近(因 490 N 发动机安装

在-Z 面)。 设此情形下滚动角为小量,在此限定下

给出几组转换结果,如表 2 所示。

表 2摇 俯仰 90毅附近两种转序的欧拉角示例
Tab. 2 Euler angle conversion when pitch is near 90毅 and

312 & 321 are adopted (毅)

示例
312 转序

渍 兹 鬃
321 转序

渍 兹 鬃

1 0. 200 00 89 14. 0 11. 300 88. 98 25. 3

2 0. 002 00 89 14. 0 0. 110 90. 00 14. 1

3 0. 003 00 89 13. 8 0. 200 89. 00 14. 0

4 0. 000 03 89 14. 0 0. 002 89. 00 14. 0

在示例 1 及示例 2 中,312 的 渍 为小量,但相应

的 321 下的 渍 却相差较大。
从表 2 可得出,大角度机动时,对同一余弦矩

阵,不同转序下的角度可能有较大差异。 因此,必须

提前限定好基准转序,谨防转序选择不同导致的计

算结果偏差。

5摇 结束语

本文从工程实际情况出发,对三轴稳定卫星星

敏测量数据计算参考系(轨道系或东南系)欧拉角

姿态的方法、常见误差影响等进行了较系统地总结

和分析。 通过本文的计算与分析可得出以下结论:
(1)文中所给定的星敏测量到姿态矩阵的计

算、从编程角度提出的一种全角度欧拉角计算及解

选择方法等是可行的;
(2)全角度值域下某转序解算的欧拉角有两组

(有时可能相同);
(3)姿态转序、卫星位置等因素均会对计算结

果造成较大影响,在轨道机动过程中建议使用实时

更新的轨道;
(4)同步星定点后的小角度姿态变化时,312 与

321 转序计算结果基本相同;
(5)在转移轨道段,若有俯仰角大范围机动时,

建议使用 312 转序。
应该看到,星敏数据计算参考系姿态的精度还

受测量数据的噪声等因素影响,下一步将重点对连

续观测数据的滤波方法等进行研究。
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