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火箭飞行中天球系到星敏系的姿态转换方法
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摘要：在远程火箭飞行过程中，通过计算天球系到星敏系的旋转四元数，可作为星图模拟的输入数据。本文从坐标系

定义出发，首先，完善了基于北京时间的格林尼治恒星时角在工程上的实用算法，根据多次旋转原理，给出了天球系到发

射惯性系的姿态转换方法；其次，探讨了发射惯性系到箭体系以及箭体系到星敏系的姿态转换方法；最后，给出算例，通

过仿真计算得出结果，验证了方法的可行性。该方法容易理解，根据推导思路也可举一反三，对于星图模拟中姿态的转换

具有一定参考意义。
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Attitude conversion method from celestial coordinate system to star sensitive 

coordinate system during rocket flight
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Abstract: During the long range rocket flight, the rotation quaternion from the celestial system to the star sensitive coordinate 

system can be used as the input data for star map simulation. In this paper, starting from the definition of coordinate system, firstly, 

the practical engineering algorithm of Greenwhich Star Time Angle based on Beijing Time is improved. According to the principle 

of multiple rotations, the attitude conversion method from the celestial coordinate system to the launch inertial coordinate system is 

given; Secondly, the attitude conversion methods from the launch inertial coordinate system to the body coordinate system and from 

the body coordinate system to the star sensitive coordinate system are discussed; Finally, an example is given to verify the feasibility 

of the method. This method is easy to understand and can also be used to infer other cases according to derivation idea, which has 

certain reference significance of the attitude conversion in star map simulation.
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引 言

航天器上装载的姿态敏感器[1,2]主要用来测量

天体方向，当其相对于航天器的安装指向确定以

后，航天器基于惯性系的姿态数据只依赖航天器

的姿态变化。当航天器的姿态发生变化时，星敏

感器视场[3]中观测到的图像也随之变化。在单机测

试[4]过程中，可通过变换四元数来改变星敏感器视

场中的图像，当星敏感器指向Z轴时，其视场中的

图像大概率是恒星或行星。对于无穷远处的恒星，

可认为其位置在相当长一段时间内是固定不变的，

而行星的位置可通过星历表计算得到。在航天器

发射前，通常人们会在地面通过模拟设备对航天

器进行测试，以保证航天器在运行过程中能够准

确定姿。常见的模拟设备主要有动态星模拟器、

地球模拟器、太阳模拟器等，其作用都是模拟宇

宙中不同的天体。星敏感器观测到的图像[5]中恒星

的数量取决于其观测视场的大小和恒星亮度，视
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场大小在设备设计前期就已确定，而恒星的亮度

通常用视星等来模拟。在星模拟器和姿态敏感器

对接测试过程中，星模拟器软件可以调节恒星的

视星等和恒星大小，即星图模拟[6]软件可以对视星

等进行过滤处理。若星敏感器视场和恒星星等确

定，那么出现在视场中的恒星数量也唯一确定。

而恒星或行星的大小与观测位置有关，在星模拟

器软件中模拟的恒星位置在无穷远处，为了方便

测试和观测，软件可改变星点的大小和亮度。行

星的位置通过星历表解算得到，行星的大小根据

观测位置决定。当星敏感器确定天体的位置后，

通过天体位置和敏感器姿态可以解算航天器的位

置，从而进行天文导航。

在轨航天器主要通过恒星或目标确定姿态，

航天器在运动过程中，航天器的位置和速度都会

发生变化[7,8]。对于航天器位置和速度的变化，不

同航天器的描述方式不同。如卫星的位置和速度

变化可以通过卫星相对于惯性系的位置和速度或

卫星轨道来描述，如果航天器是火箭或者导弹，

那么主要用箭道或弹道来描述其位置和速度。航

天器姿态主要通过搭载的敏感器相对于航天器的

安装姿态和航天器相对于 J2000时刻的惯性姿态来

决定，星敏感器在航天器上的安装姿态则是根据

航天器或敏感器的具体规定或星敏感器的安装位

置要求来决定。星敏感器光轴指向可以是航天器

运动方向或是航天器运动方向的水平或垂直方向

等，具体的安装指向一般在软件设计[9]过程中留有

输入接口，一般都是以四元数的形式进行输入，

为安装四元数，且都可设可调。如果姿态都通过

四元数来表示，那么航天器的光轴指向就是安装

四元数与航天器相对惯性系的姿态四元数的乘积。

姿态确定对于卫星、火箭、导弹运行的控制

具有重要意义[10,11]。目前，星敏感器已经广泛应用

在卫星姿态确定中，并且其表现出较高的定姿精

度[12,13]。在远程火箭搭载星敏感器的飞行过程中，

火箭描述姿态通常采用发射惯性坐标系，而星敏

感器一般使用天球惯性坐标系来描述姿态。当火

箭在飞行过程中想通过星敏感器来确定火箭的姿

态时，就会涉及天球惯性坐标系与发射惯性坐标

系的转换。因此，有必要研究姿态信息在天球惯

性和发射惯性坐标系之间的相互转换关系。本文

从坐标系定义出发，根据原理推导天球惯性系到

发射惯性系的转换方法，同时给出北京时间下格

林尼治恒星时角的计算方法，利用发射惯性系到

箭体系的姿态转换表达式，结合标定好的箭体系

到星敏系旋转四元数，最终求解天球系到星敏系

的旋转四元数。该方法易于理解，有利于工程上

的编程实践。

1　坐标系定义

从天球系到星敏系的姿态旋转，通常需要用

到以下几种坐标系：

① 天球坐标系。常用的天球坐标系有地平坐

标系、赤道坐标系、黄道坐标系等。这里天球系

仅指赤道惯性坐标系，其坐标原点位于地心O处，

OX轴在赤道平面内并指向平春分点，OZ轴指向北

极，与地球自转轴重合，OY轴垂直于 OX轴和 OZ

轴，且与 OX 和 OZ 轴成右手系。当前，天球系通

常以 2000 年 1 月 1 日 12 时的平春分点为基准，称

为 J2000惯性坐标系。

② 发射系与发射惯性系[14]。发射系坐标原点

位于发射瞬间火箭质心O1。O1 x轴在发射站点水平

面内，指向火箭发射方向。O1 y轴垂直于发射站点

水平面，指向上方。O1 z 轴与 xO1 y 面垂直，构成

右手系。由于地球的自转，发射站点跟着地球一

起旋转，因此发射坐标系也在随地球旋转。

发射惯性系与发射系的区别在于，随着地球

的自转，坐标原点 O2 以及坐标系各个轴在惯性空

间保持不动。

③ 箭体坐标系。箭体系坐标原点Ob 在火箭质

心。Ob x 与箭体纵对称轴重合，指向箭体头部。

Ob y轴在火箭纵对称面内，垂直于纵轴，指向第Ⅲ

象限。Ob z轴垂直于箭体纵对称面，顺着发射方向

看，指向右侧。箭体坐标系能够反映火箭飞行过

程中的姿态。

④ 星敏坐标系[15]。星敏系坐标原点 Os 位于星

敏感器的透镜中心。Os x轴与光轴方向重合，Os y

轴沿着透镜平面纵轴指向左侧。Os z轴与 xOs y平面

符合右手系法则。

2　姿态转换方法

2.1　天球系到发射惯性系的转换

根据坐标系的定义，从天球系到发射惯性系

的转换需要进行如下四次旋转：

① 绕天球系Z轴旋转角度L0 + S0，使得旋转后
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的XZ面过发射站点。如图1所示，O为地心，X轴

指向春分点，经过旋转得到 X1 轴，L0 为发射站点

的地理经度，S0为发射时刻的格林尼治恒星时角。

基于北京时间的格林尼治恒星时角[16]可采用如

下算法：

            J0 = 367y - INT
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式中, J0表示世界时0时刻的儒略日，y、m、d表示

北京时间的年、月、日，INT表示向零取整。需要

注意的是，这里年的取值范围为1 901~2 099。

T0 =
J0 - 2 451 545

36 525
  (2)

式中T0为 J0与 J2000之间的儒略世纪数。
            G0 = 100.460 618 4 + 36 000.770 04T0 +

            0.000 387 933T 2
0 - 2.583(10-8) T 3

0 (3)

式中 , G0 为格林尼治世界时零时的恒星时，单位

度，当 G0 在 0~360°范围之外时，要加上或减去

360的倍数，使其适应到范围内。

T1 = h +
m
60

+
s

3 600
- 8 (4)

S0 =G0 + 360.985 647 24
T1

24
(5)

式中, h、m、s为北京时间的时、分、秒，T1 为对

应的格林尼治时间(换算成小时)，S0 即为格林尼治

恒星时角，单位度。

② 绕 Y1 轴逆向旋转角度 B0，使得旋转后的 X2

轴过发射站点。如图 2所示，O为地心，X1 轴由步

骤①旋转得到，经过再次旋转得到 X2 轴，B0 为发

射站点的地理纬度。

③ 在图 2 中，将坐标原点从地心 O 平移到站

点位置，于是得到Z2 轴。绕Z2 轴逆向旋转 π/2，使

得 X2 轴与发射站点的地平面平行，即为图 3 中的

X3轴，其中Z3轴指向正北方向。

④ 先绕Y3轴逆向旋转π/2，使得X3轴平行于正

北方向，再绕 Y3 轴继续逆向旋转角度 A0，其中 A0

为火箭发射时的方位角。如图 4所示，X4 为旋转后

的位置。

综上，天球坐标系到发射惯性坐标系的旋转

矩阵计算表达式为：

M1 =Ry ( - π
2
- A0 ) Rz ( - π

2 ) Ry ( - B0) Rz ( L0 + S0)

(6)

图1　绕Z轴旋转(L0 + S0)

Fig. 1　Rotate (L0 + S0) around Z axis

图2　绕Y1 轴逆向旋转B0

Fig. 2　Reverse rotate B0 around Y1 axis

图3　绕Z2 轴逆向旋转π/2

Fig. 3　Reverse rotate π/2 around Z2 axis
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其中，A0 为发射方位角，B0 为地理纬度，L0 为地

理经度，S0为格林尼治恒星时角。

2.2　发射惯性系到箭体系的转换

火箭飞行当前时刻的姿态角可以由程序角和

姿态角偏差相加求得[17,18]，若没有程序角，可用理

论姿态角来替代，即：当前姿态角等于程序角加

姿态角偏差；或：当前姿态角等于理论姿态角加

姿态角偏差。

从火箭发射时刻起，姿态角偏差为时间 t的函

数，可以表示为：

(DγDψDφ) = f ( t) (7)

其中，t为火箭飞行时间，f为姿态角随时间变化的

函数关系，Dγ、Dψ、Dφ分别为滚转角偏差、偏航

角偏差、俯仰角偏差。

根据工程上对三轴稳定卫星常采用的欧拉角

321转序[19]，绕Ζ轴旋转俯仰角φ，绕Y轴旋转偏航

角 ψ，绕 X 轴旋转滚转角 γ，则发射惯性系到箭体

坐标系的旋转矩阵计算表达式为：

M2 =Rx (γ) Ry (ψ) Rz (φ) (8)

结合表达式(6)，根据矩阵左乘法则，可得天

球系到箭体系的转换矩阵：

M =M2 M1 (9) 

2.3　箭体系到星敏系的转换

星敏感器在载体火箭上固定安装，其相对于

火箭的安装矩阵已知，因此不难获取箭体坐标系

到星敏坐标系的旋转四元数。由于以上步骤均计

算得出旋转矩阵，为统一计算，当已知标定的旋

转四元数时，可用以下算法[20]将旋转矩阵 M 转化

为旋转四元数QM：

  M =

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê
ù

û

ú

ú

ú
úú
ú
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úq2
0 + q2

1 - q2
2 - q2

3 2( )q1q2 - q0q3 2( )q1q3 + q0q2

2( )q1q2 + q0q3 q2
0 - q2

1 + q2
2 - q2

3 2( )q2q3 - q0q1

2( )q1q3 - q0q2 2( )q2q3 + q1q0 q2
0 - q2

1 - q2
2 + q2

3

(10)

根据上式中旋转矩阵与四元数的对应关系，

可以解得四元数的绝对值，若用 M ij (i j = 123)表

示矩阵M中的各个元素，则有：
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|| q0 = 0.5 ´ 1 +M11 +M22 +M33

|| q1 = 0.5 ´ 1 +M11 -M22 -M33

|| q2 = 0.5 ´ 1 -M11 +M22 -M33

|| q3 = 0.5 ´ 1 -M11 -M22 +M33

(11)

上式中 q0 的符号原则上可以任取，这里 q0 取

正，若用 sign表示数值的正负，则其余符号按照下

式确定：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

sign ( )q1 = sign ( )M23 -M32

sign ( )q2 = sign ( )M31 -M13

sign ( )q3 = sign ( )M12 -M21

(12)

最后，将天球系到箭体系的旋转四元数乘以

箭体系到星敏系的四元数，即可得到天球系到星

敏系的旋转四元数。若将两个四元数分别表示为：

ì
í
î

P = p0 + p1i + p2 j + p3 k

Q = q0 + q1i + q2 j + q3 k
(13)

则四元数乘法法则如下：

P ´Q = ( p0q0 - p1q1 - p2q2 - p3q3) +

             ( p0q1 + p1q0 + p2q3 - p3q2) i +

             ( p0q2 + p2q0 + p3q1 - p1q3) j +

             ( p0q3 + p3q0 + p1q2 - p2q1) k

(14)

3　算例分析

上面阐述了坐标系间姿态的转换方法，在实

际场景中应用案例较多，下面简述一个作者在实

际应用场景中遇到并通过上述转换方法解决的

案例。

已知输入数据包括发射站点的经纬度、火箭

发射时方位角、发射时间、火箭飞行某时刻的姿

态角、箭体相对于星敏感器的姿态，通过上述的

转换方法计算得到天球系到星敏系的姿态四元数。

具体数据及计算过程和计算结果如下：

3.1　输入数据

地 理 经 度 L0 = 104.657 893， 地 理 纬 度 B0 =

图4　绕Y3 轴逆向旋转π/2 + A0

Fig. 4　Reverse rotate π/2 + A0 around Y3 axis
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29.567 434，发射方位角A0 = 138.7。

发射时间(北京时间)：2022 年 12 月 12 日 4 时

18分12.583秒。

火箭飞行某时刻的姿态角 γ =-134.57，ψ = 

-178.476，φ =-146.12。

箭体系到星敏坐标系旋转四元数 q0=0.727 107，

q1 = 0.687 855，q2 = 0，q3 = 0，其中，q0为标量。

3.2　过程数据

由式 (1)~(5)，可得：

S0 = 25.079 008 74，

由式 (6)，可得：

 M1 =
é
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êê
ê

ê ù

û
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ú
úú
ú

ú-0.744 51 -0.136 84 -0.653 43
-0.556 01 0.668 84 0.493 44
0.369 52 0.730 69 -0.574 05

，

由式 (8)，可得：

  M2 =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú0.829 91 0.557 25 0.026 59
-0.406 94 0.572 06 0.712 14
0.381 63 -0.601 83 0.701 53

，

由式 (9)~(12)，可得：

QM = 0.151 41 +  0.134 62i +  0.977 96j +  0.050 42k。

3.3　输出数据

天球系到星敏系的旋转四元数为：

q0 = 0.202 698，q1 =-0.006 264， q2 = 0.676 401，

      q3 =  0.709 355。
4　结束语

本文从工程实际出发，在已知发射惯性系下

火箭欧拉角以及箭体到星敏感器标定四元数的前

提下，推导总结了天球惯性坐标系到发射惯性坐

标系的姿态转换计算方法。该方法基于多次旋转

阐述了姿态转换的基本思路和原理，方便理解并

有助于编程实现。在火箭发射后的飞行阶段，通

常要重点考虑随时间变化的姿态角偏差，为了简

化计算，本文仿真计算输入的欧拉角认为已经包

含姿态偏差角。后续研究将重点考虑飞行过程中

姿态偏差角对于姿态转换的影响。
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