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大角度范围内四元数转化为欧拉角的算法 
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摘要：提出了一种四元数转化为大范围欧拉角的新算法，与一般资料中介绍的算法不同的是，

该算法适用的欧拉角的范围可达到 )( ππψθϕ ，、、 −∈ 。并采用数学仿真，分别在绕俯仰轴

机动 180 度、绕偏航轴机动正 90 度和绕偏航轴机动负 90 度的情况下，验证了算法的正确性。 

关键词：大角度；四元数；欧拉角；转化算法；仿真 

 

0 引言 

由于欧拉角可以由姿态敏感器直接测量，故在卫星姿态控制规律中得到普遍采用。但欧拉角

表示的姿态方程在大角度时会出现奇异问题，因此在进行姿态偏差较大或大角度机动的姿态控制

系统设计时，往往采用四元数表示的运动学方程。因而，把四元数转化为工程上常用的欧拉角是

十分必要的。一般的资料或参考书上所介绍的两者之间的转化公式仅仅适用于

)
22

( ππψθϕ ，、、 −∈ 的情况，而在大姿态偏差和大角度姿态机动的情况下，该角度范围已不能

满足要求。因此本文提出了一种大角度范围内将四元数转化为欧拉角的算法，将上述欧拉角范围

扩展到 )( ππψθϕ ，、、 −∈ 。 

1 姿态的描述方法及问题的提出 

卫星的姿态是与卫星固联的本体坐标系相对参考坐标系的方位。卫星的本体坐标轴 bx
， by

，

bz
相对参考坐标系 rrr zyox

的方向确定了卫星的姿态，如图 1所示。描述这些方向的元素称为

姿态参数。姿态参数有多种形式，各种姿态参数之间可以相互转换，同时相对各种参考坐标的姿

态也可相互转换。工程中常用的姿态描述方法是欧拉角和四元数这两种姿态参数。所以下面仅对

这两种姿态参数进行介绍。 
 

 

 

 

 

 

 

图 1 卫星姿态的描述 
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1.1 欧拉角式 

欧拉角描述法源于欧拉定理，即刚体绕固定点的角位移可以由绕该点的若干次有限转动合

成。因此，可将参考坐标系绕不同坐标轴连续旋转三次得到卫星本体坐标系，每次的旋转轴取为

被旋转坐标系的某一轴，每次的旋转角就称为欧拉角。这样得到的欧拉旋转轴和角就具有明确、

直接的几何意义。根据旋转轴的不同选取，共有 12 种旋转顺序，可分为两类，第一类：对称旋

转（6 种），第二类：非对称旋转（6 种）。描述三轴稳定卫星一般采用 3-1-2 非对称旋转，本文

将统一采用 3-1-2 旋转式，如图 2。（这里的 3、1、2 分别代表被旋转坐标系的 z、x、y 轴）。 

根据坐标转换矩阵的基础理论知识，得出采用 3-1-2 旋转顺序表示的姿态矩阵为：
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式中，字符“ c”，“ s”分别为“ cos”和“ sin”的缩写形式。 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 2  3-1-2欧拉角转动 

1.2 四元数式 

欧拉角有奇点位置存在，这将引起计算上的一系列问题。而利用四元数可避免奇点问题的出

现，而且转换概念清晰，应用灵活，被广泛地应用于卫星姿态确定的算法设计中。 
定义四元数 q为： 
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式中： )
2

cos(0
ϕ

=q ； )
2

sin(ϕnQ = （ n为单位欧拉轴；ϕ为转动的欧拉角）。 

同样，按 3-1-2 转序时四元数姿态矩阵 )(qB 可表示为： 
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1.3 四元数与欧拉角的相互转化 

因式（1）与（2）表示同一变换，因此，两矩阵的对应元素相等，由此可得到四元数转化为



全国第十二届空间及运动体控制技术学术年会论文 

 133

欧拉角的公式如下： 

)22arcsin(arcsinarcsin 32102323 qqqqBA +===ϕ                    （3） 
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式中， mnA 指（1）式矩阵中第m行，第 n列对应的元素， mnB 指（2）式矩阵中第m行，
第 n列对应的元素，以下同。 

但上述三式仅适用于 )
22

( ππψθϕ ，、、 −∈ 的情况。当 )( ππψθϕ ，、、 −∈ 时，如果还用

这三式求欧拉角，将造成仿真的失败。因此，必须考虑转化算法的 ψθϕ 、、 值域拓展问题，以

便能适合大角度机动时的姿态控制系统的仿真。本文设计了一种大角度范围内将四元数转化为欧

拉角的算法，对 ψθϕ 、、 的值域进行拓展，并用数学仿真对该算法进行验证。 

2 值域拓展算法 

当对卫星的一个轴进行姿态机动时，由于存在稳定性问题，另外两个轴姿态角的变化一般不

会很大。所以，这里在提出值域拓展算法的时候引入一个假设：拓展一个姿态角值域时，假定另

外两个姿态角在 )
2

~
2

( ππ
− 之间变化。则在 )~( ππ− 区间内，可以设计如下的算法。 

2.1 算法设计 

1°对于ϕ角 

a． 时，－即，或者 ]
22

[00 3322
ππϕ ∈≥≥ AA , 

2323 arcsinarcsin BA ＝=ϕ ； 
b． 时，，即， ]

2
(0&0&0 233322 ππϕ ∈≥<< AAA  

2323 arcsinarcsin BA −=−= ππϕ ； 
c． 时，即， ]

2
,[0&0&0 233322
ππϕ −−∈≤<< AAA  

2323 arcsinarcsin BA −−−−= ππϕ ＝ 。 
2°对于θ、ψ 角 
按 ϕcos 是否为零，可分两种情况： 

1）当 0cos =ϕ 时，记 ψϕθγ )(sinsign+= ，则由式（1）得 ),,(312 θφψA 可写为： 
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显然，满足条件的 ψθ、 有无穷多个。针对这种奇异情况，如果假设：在一个仿真步长内，

姿态角的变化不会太大，至多不会超过 90°，在仿真中，可让 ψθ、 保持前一时刻的值。 

2）当 0cos ≠ϕ 时 

i）对于ψ 角 
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考虑到在ψ ＝
2
π
时， ∞→ψtg ，于是在 2

22

21 >−
A
A

时，切换为
21

22

A
Actg −=ψ 来计算。 

a． 时，，即， ]
2

2(0&2 22
22

21 πψ arctgA
A
A

∈≥>− )(
2

)(
21

22

21

22

A
A

arctg
A
A

arcctg −−=−
πψ＝ ； 

b． 时，），即， ππψ −−∈≤>− 2
2

[0&2 22
22

21 arctgA
A
A  )(

2
)(

21

22

21

22

A
A

arctg
A
A

arcctg −−−=−+−
ππψ＝ ； 

c． 时，，，即 ]20[0&02 22
22

21 arctgA
A
A

∈>≥−≥ ψ  )(
22

21

A
Aarctg −＝ψ ； 

d． 时，，即 ]2[0&02 22
22

21 ππψ −−∈<≥−≥ arctgA
A
A ， )(

22

21

A
Aarctg −+−πψ＝ ； 

e． 时，，，即 ))2(0[0&20 22
22

21 −∈>−>−≥ arctgA
A
A

ψ )(
22

21

A
A

arctg −＝ψ ； 

f． 时，，即 ])2((0&20 22
22

21 ππψ −+∈<−>−≥ arctgA
A
A )(

22

21

A
A

arctg −+πψ＝ ； 

g． 时，，即 )]2(
2

[0&2 22
22

21 −−∈≥−≥− arctgA
A
A πψ ， )(

2
)(

21

22

21

22

A
A

arctg
A
A

arcctg −−−=−+−
ππψ＝ ； 

h． 时，，即 )]2(
2

[0&2 22
22

21 −+∈≤−≥− arctgA
A
A

ππψ , )(
2

)(
21

22

21

22

A
A

arctg
A
A

arcctg −−=−
πψ＝ 。 

i）对于θ角，其规律同ψ 角，这里不再赘述。 

2.2 算法流程 

ψϕ和 的算法的流程图如图 3、图 4所示，θ的算法的流程图与ψ 类似，这里不再给出。 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 3  ϕ的求取算法流程图 

3 仿真结果 

对卫星绕俯仰轴机动 180 度，以及绕偏航轴机动正负 90 度这三种情况分别运用本文设计的

算法进行了数字仿真试验加以验证，结果如图 5～7所示。 
需要说明的是，这里并没有对姿态进行精确控制，只是为了要验证算法的正确性，强制使姿态角

振荡，所以控制的效果不是很理想。 
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图 4  ψ 的求取算法流程图 
 
 
 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

图 5 卫星绕俯仰轴机动 180 度                  图 6 卫星绕偏航轴机动正 90 度 
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图 7 卫星绕偏航轴机动负 90 度 

4 结论 

本文对已有的欧拉角和四元数之间的转化关系进行了分析，在此基础上提出了转化算法的值

域拓展问题，解决了大角度情况下欧拉角存在奇异性的问题。通过数学仿真可以看出，所设计的

算法可以实现大角度的姿态机动，而且没有出现异常。所以，设计的算法完全合理，可以应用到

各种情况。 

参考文献 

[1]  章仁为.卫星轨道姿态动力学与控制[M].北京：北京航空航天大学出版社出版发行，1998. 

[2]  黄圳圭.航天器姿态动力学[M].长沙：防科技大学出版社，1997.11. 

[5]  陈万春等.基于四元数的大角度姿态机动反馈线性化控制.飞航导弹, 1999,No.5 

作者简介 

辛岩 女 1977.5 出生 工程师 卫星姿轨控系统设计 

陈磊 男 1974.4 出生  副教授 航空宇航科学与技术 

王巍 男 1981.11出生 工程师 卫星姿轨控系统设计 
 

 


