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摘    要： 介绍了中国首次火星探测任务有效载荷分系统的试验矩阵，以及地面综合测试系统的技术要求。面向2个探

测器、5种场景的测试任务需求，设计由接口适配、业务处理、数据管理组成的3层统一架构，实现了不同场景下测试系统

的功能和外部接口适配；根据星上科学数据处理与传输机制，设计地面科学数据处理流程，满足了13类载荷科学数据判读

需求；针对单星1 900维工程遥测、400条数据注入指令的高维特性，设计基于规则的数据判读软件，实现了载荷遥测数据

及数据注入指令的自动化判读。任务执行结果表明该系统满足不同试验模式下有效载荷测试任务的需求，有效保障了载荷

测试任务的顺利实施。
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引　言

为了一次性实现“环绕”“着陆”“巡视”3个目标，中

国首次火星探测任务配置了环绕器、着陆巡视器（含

进入舱、火星车）2个探测器。其中环绕器上配置了中

分辨率相机、高分辨率相机、环绕器次表层探测雷达

等7类科学仪器，火星车上配置了多光谱相机、火星车

次表层探测雷达、火星表面成分探测仪等6类载荷设

备，且环绕器和火星车均配置了一台载荷控制器对载

荷进行控制和管理[1]。

分系统级、整星级电性能综合测试是有效载荷研

制的重要环节，其目的是验证有效载荷分系统的总体

设计，同时为载荷总体改进设计提供数据支持，检测

载荷设备间电接口、数据接口的匹配性，确认集成后

有效载荷分系统电气性能、指标与各级规范的一致

性、在轨工作模式的合理性，考核星载计算机软件的

工作能力[2]。支持有效载荷完成上述测试任务的系统称

为有效载荷地面综合测试系统（下简称测试系统）。

在有效载荷试验过程中，测试系统一方面负责数据注

入文件生成、测试用例设计，向有效载荷分系统发送

遥控及数据注入指令，驱动载荷完成各工作模式的试

验；另一方面测试系统对有效载荷分系统按照一定的

格式、协议和频率下传的数传及遥测数据，进行采

集、处理、分发和持久管理。

中国首次火星探测任务具有多探测器和多类型载

荷配置、多测试场景需求、载荷间科学数据判读需求

差异性大、遥测数据及注入指令高维特性等特点。这

些特点对有效载荷地面测试系统提出了严格的设计要

求：①测试系统需要设计统一软硬件架构平台，支持

2个探测器13类有效载荷在分系统状态、整器状态下的

同时、异地的多场景试验任务；②与星上科学数据处

理与传输机制相匹配，测试系统需要逆向设计科学数

据处理流程，以满足13类载荷不同的科学数据判读需

求；③为了提高测试效率和判读的准确性，测试系统

需要设计综合数据判读软件，满足高维遥测及数据注

入指令的自动化判读需求。

1    测试任务分析

1.1    试验矩阵

测试系统用于支持有效载荷分系统状态下和整器

状态下，初样、正样、发射场等各阶段的综合测试和

大型试验任务。中国首次火星探测工程有效载荷分系

统试验矩阵如表1所示（☆表示环绕器、▽表示着陆巡

视器、★表示两器联合），包括了分系统桌面联试、

探测器集成测试、两器联合测试、内场、外场等5种场
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景的试验任务。

其中有效载荷分系统桌面联试的内容涵盖载荷单

机功能检测、分系统测试、模飞、故障模式、软件专

项试验等；探测器集成测试除包括系统级电性能综合

测试外，一般还包括力学、EMC（Electro Magnetic
Compatibility）、热试验（包括热平衡、热真空）等[3]；

因为火星任务具有两器联合探测的特殊使命，卫星地

面验证工作相应也包括两器联合测试的试验；另外，

针对巡视勘察任务的特殊性，着陆巡视器还要参加内

场和外场的试验。上述5种场景中，分系统桌面联试为

分系统状态下的测试，卫星集成、两器联合、内外场

试验等均为整器状态下的测试。

1.2    技术要求

测试系统的研制需要同时满足有效载荷分系统状

态、整器状态2种试验模式的技术要求。2种状态下测

试系统在功能、外部接口等技术要求方面有着明显的

差异，如表2所示。

由表2可知，分系统状态与整器状态下，对测试系

统的技术要求最主要的区别在于：分系统状态由于没

有真实探测器参与试验任务，测试系统需要提供探测

器平台仿真来模拟星上设备完成有效载荷分系统的虚

拟测试。该状态下测试系统与载荷设备直接连接，要

求测试系统在提供I/O接口连接的同时，确保不会由于

地面测试设备的故障造成载荷设备的损坏，要求星地

信号之间采用隔离手段。分系统状态下，测试系统需

要提供上下行两条链路的数据交互和处理。

在整器状态下，有效载荷地面综合测试系统，作

为载荷专用测试设备（Special Check Out Equipment，
SCOE）与卫星总控测试设备（Overall Check Out
Equipment，OCOE）通过测试网连接，接收OCOE发
送的卫星数传、遥测原始数据并进行分路、分包、解

压缩等处理，以及图像、曲线、表格等形式的载荷数

据快视。在此状态下，上行部分只保留数据注入文件

生成的功能，下行部分增加由卫星数管或综合电子引

入的数传、遥测数据处理功能，其他功能状态不变。

2    系统设计

2.1    架构设计

中国首次火星探测任务有效载荷地面综合测试系

统的总体设计思路是：两个探测器的测试系统软硬件

架构统一设计，在数据格式、交互协议、处理与快视

需求等方面的差异通过具体软件的实现来适应。下文

以环绕器的架构设计为例进行说明。

环绕器有效载荷地面综合测试系统的架构如图1、
图2所示。系统由接口适配、业务处理、数据管理等

3层构成。其中接口适配层设备负责数据采集、存储，

业务处理层设备负责科学数据处理、判读、数据注入

文件生成、测试序列自动执行，数据管理层设备负责

数据监视与持久管理。3层设备通过千兆交换机链接构

成有效载荷测试网，相互协同实现分布式数据采集、

处理以及集中式数据监视与管理。

表 1    有效载荷分系统试验矩阵

Table 1    Test matrix of payload subsystem

试验名称
初样

正样 发射场
电性件 鉴定件

有效载荷分系统桌面联试 ☆▽ ☆▽ ☆▽

探测器集成测试 ☆▽★ ☆▽★ ☆▽★

内场试验 ▽ ▽

外场试验 ▽ ▽

表 2    有效载荷地面综合测试系统技术要求

Table 2    Technical requirements of testing system

技术要求 分系统 整器

功能要求

探测器平台控制总线通信仿真 √ -

探测器平台供配电接口仿真 √ -

测试用例设计 √ -

测试序列自动执行 √ -

数据注入文件生成 √ √

有效载荷科学数据处理与快视 √ √

探测器遥测数据处理 - √

有效载荷数传数据处理 - √

综合数据判读 √ √

工程参数和遥测参数监视 √ √

有效载荷测试数据管理 √ √

外部接口要求

环绕器

探测器控制总线接口 √ -

载荷数据接口 √ -

姿轨参数 √ -

秒脉冲 √ -

遥控指令 √ -

数传网络接口 - √

遥测网络接口 - √

数据注入文件 √ √

着陆巡视器

探测器控制总线接口 √ -

载荷数据接口 √ -

遥控指令 √ -

数传网络接口 - √

遥测网络接口 - √

数据注入文件 √ √
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接口适配设备与测试系统的外部接口对象（有效

载荷分系统、卫星总控测试设备）直接进行交互。在

组成上包括了载荷科学数据采集设备（主、备）、探

测器平台控制总线仿真设备、供配电接口仿真设备。

在分系统试验模式下，模拟探测器平台实现LVDS
（Low Voltage Differential Signaling）接口科学数据采

集、MIL-STD-1553B总线数据通信、RS422姿轨参数

交互、秒脉冲（Pulses Per Second，PPS）及OC（Open
Collector）遥控指令的发送，向载荷分系统提供一次

电源；在整器试验模式下，实现数传、遥测数据网络

TCP（Transmission Control Protocol）协议的数据采集

与分路处理。接口适配设备将采集的数据本地存储后

通过网络发送给业务处理设备。

业务处理设备是系统的中枢，是测试系统智能

化、自动化的核心体现。在组成上包括了载荷科学数

据处理设备（主、备）、数据判读设备、数据注入文

件生成设备、测试用例设计设备、测试序列自动执行

设备等。在分系统模式下，下行方面实现数据的分

路、分包、物理量反演、科学数据用户帧提取、解压

缩、综合数据判读等处理，上行方面实现数据注入文

件生成、测试用例设计、测试序列自动执行与测试覆

盖性分析等功能；在整器状态下，只实现分系统状态

的下行部分。业务处理设备将处理结果数据通过UDP
（User Datagram Protocol）协议在测试局域网内组

播，分发给数据管理设备。

数据管理设备通过UDP组播协议采集工程、遥测

参数处理结果数据、科学数据处理结果、上注的数据

注入指令、综合数据判读结果信息等。对处理结果数

据提供图像、曲线、表格、场景等多种表现方式的快

视，供载荷用户进行判读。此外，测试设备产生的所

有原始数据、处理报告、处理结果文件等均集中在数

据管理设备上进行统一管理。

架构设计的特点是：针对测试系统在分系统状态

与整器状态下外部接口和功能上的差异性，特别配置

了接口适配设备和相应的功能软件。该设计一方面使

得不同试验模式下，核心的业务处理、数据监控与管

理设备可以保持原有状态，另一方面将数据采集与处

理分开，排除了复杂数据处理会破坏载荷原始数据的

隐患，测试系统在不能确保实时采集、实时处理、实

时判读的情况下，也能满足实时采集、事后数据处理

环绕器有效载荷分系统（被测对象）

载荷科学数据采集设备
（主）

载荷科学数据采集设备
（备）

探测器平台总线通信仿真设备
探测器平台供配电接

口仿真设备

探测器控制总线 姿轨参数
遥控
指令

秒
脉冲

一次电源载荷数据接口（备）载荷数据接口（主）

载荷科学数据处理设备
（主）

载荷科学数据处理设备
（备）

综合数据判读设备

测试序列自动执行设备

载荷数据监视终端设备 载荷数据管理设备

接口适
配层

业务处
理层

数据管
理层

数据注入文件生成设备 测试用例设计设备

 
图 1    环绕器有效载荷地面测试系统架构（分系统状态）

Fig. 1    Architecture of payload testing system for orbiter（subsystem state）

有效载荷数传数据处理设备（双网卡） 探测器遥测数据处理设备（双网卡）

数传网络接口

载荷科学数据处理设备（主） 载荷科学数据处理设备（备）

综合数据判读设备

载荷数据监视终端设备 载荷数据管理设备

接口适
配层

业务处
理层

数据管
理层

遥测网络接口

数据注入文件生成设备

环绕器卫星总控设备（OCOE）

 
图 2    环绕器有效载荷地面测试系统架构（整器状态）

Fig. 2    Architecture of payload testing system for orbiter（satellite state）
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和分析的试验最低要求。

2.2    功能设计

根据载荷用户对测试系统的需求，以及测试任务

的执行场景，对测试设备的功能分配如表3所示。

测试设备功能设计的特点包括：①优先级高、涉

及星载荷设备安全的功能，与复杂的数据处理功能、

需频繁交互的功能分离。包括将“LVDS数据实时采集

与存储”功能与“载荷科学数据处理”功能分离，以防处

理异常引起数据采集、存储的异常，将“供配电接口仿

真”功能与“探测器平台控制总线仿真”功能分离，以防

设备误操作危及载荷设备安全等。②接口适配层实现

系统的高可靠、高可用，业务处理层实现系统的高自

动化、智能化。接口适配设备完成基本交互功能，由

业务处理设备对接口适配设备进行协同调度实现系统

的自动化；③分布式处理、集中式快视。对载荷科学

数据、总线数据，以及上注的指令数据，采用不同设

备进行分布式处理，但处理后工程、遥测参数、科学

数据、指令数据、综合判读结果等信息集中在终端进

行统一监视。

2.3    数据传输设计

测试系统内部数据传输方式包括4种：①点对点交

互的TCP传输协议，用于传输测试关键数据，如上注

给载荷设备的注入指令、控制载荷开关机的遥控指

令，以及载荷供配电指令等；②点到多点交互的

UDP组播协议，用于传输需要多点监视的数据，如物

理量反演后工程、遥测参数等；③Oracle数据库访问方

式，用于传输数传及遥测数据格式配置、参数处理方

法配置、数据注入指令数据，确保全测试网数据处理

状态的一致性；④测试网内文件共享方式。图3对分系

统状态下TCP、UDP数据传输方式设计进行了说明。

2.4    科学数据处理与快视设计

科学数据处理是有效载荷分系统区别于探测器其

他分系统的最主要特征。中国首次火星任务有效载荷

试验过程中，不同类型的载荷对测试系统提出了不同

的科学数据处理需求，如中分辨率相机、高分辨率相

机需要实时监测图像数据，分析压缩和解压缩功能对

图像色彩和质量的影响；火星能量粒子分析仪需要实

时核验科学探测的事例个数、事例均值、均方差等统

计特征；火星磁强计需要实时查看内外测探头在X、
Y、Z方向探测的磁场强度等等。

环绕器星上有效载荷科学数据传输设计如下[1]：低

速载荷科学数据通过RS422接口、高速科学数据通过

LVDS发送给载荷控制器，载荷控制器对中分辨率相

机、高分辨率相机进行图像压缩，组织成源包格式，

连同其他载荷数据一起，经多路复接组成传输帧格式

下行，通过LVDS接口发送给卫星平台。

表 3    测试设备功能设计

Table 3    Functional design of testing equipment

架构分层 设备名称 功能设计

接口适配层

载荷科学数据采集设备（主、备）
配置LVDS接口数据采集单元，实现载荷分系统主、备两个通道下行的载荷科学数据的实时采集、

存储，LVDS接口数据速率32 Mbps。

探测器平台总线通信仿真设备

配置探测器平台控制总线交互单元、遥控指令发送单元、秒脉冲发送单元、姿轨参数交互单元、模

拟量采集单元。向载荷分系统发送遥控和数据注入指令，采集载荷工程参数、遥测参数，实现参数

的物理量反演。遥控指令脉冲宽度为80 ± 10 ms。

探测器平台供配电接口仿真设备
配置供电电源单元，实现对载荷分系统的2路29 V供电。对电源进行远程输出控制、过流保护，实

时采集、监视电源的输出电压及电流。

有效载荷数传数据处理设备 实时采集探测器下行数传、遥测数据，进行AOS[4]（Advanced Orbing Systems）传输帧数据同步、

失步检测、帧计数连续性检测，根据虚拟信道标识进行分路、应用过程标识进行分包，对工程、遥

测参数源包进行物理量反演。探测器遥测数据处理设备

业务处理层

载荷科学数据处理设备（主、备）

根据载荷科学数据格式，进行存储源包[5]分包、载荷用户帧提取、拼接、数据解压缩等处理；对工

程参数帧进行物理量反演；对解压缩后载荷科学数据进行漫游快视，以及科学、工程、遥测数据的

关联呈现。

测试序列自动执行设备
基于指令约束规则，对测试序列合法性进行检测；以流程式、图形化方式快视测试序列；自动或单

步执行并生成测试执行报告；对测试用例的指令覆盖性、加电时长等信息进行统计。

综合数据判读设备
基于参数、指令判读规则，实现参数阈值判读、多元参数关联判读、上注指令执行状态判读，自动

生成综合数据判读报告。

数据注入文件生成设备
编辑生成各载荷数据注入文件，包括注入指令中载荷工作参数设置、字段拼接、校验和生成、事件

表打包等，同时提供指令数据反演功能。

测试用例设计设备
依据载荷设计模型，自动生成载荷功能、接口、性能测试用例，以及载荷故障模式、系统、模飞等

测试用例，辅助分析测试用例对功能、接口、性能等载荷设计的覆盖性。

数据管理层
载荷数据监视终端设备

以硬件拓扑、三维、表格、曲线等方式，实现载荷工程、遥测参数、科学数据的快视。对判读异常

情况进行声音等类型的报警。

载荷数据管理设备 依测试数据类型、所属载荷、生成时间、产品级别等属性，对测试数据进行分层、持久化管理。
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与其他空间科学任务相同，火星探测工程地面科

学数据处理过程，也是星上科学数据处理和传输过程

的逆过程。环绕器科学数据处理流程的设计如图4所
示。通过对AOS传输帧、存储源包、载荷用户帧等数

据的失步、计数不连续信息的统计以及循环冗余校验

（Cyclical Redundancy Check，CRC）等方法，检测载

荷下行数据格式与接口规范的一致性，确认星上数据

处理和传输功能的正确性。

科学数据的快视如图5~10所示（图5为科学数据快

视的统一界面，其他为各载荷科学数据的显示效

果）。测试系统采用时间同步数据管理方法，实现了

载荷科学数据
采集设备

载荷科学数据
处理设备

综合数据判读
设备

探测器平台总线通
信仿真设备

探测器平台供
配电接口
仿真设备

测试序列自动执行设备
载荷数据监视
终端设备

载荷数据接口
探测器
控制总线

姿轨
参数

遥控
指令

秒
脉冲

一次电源

TCP

UDP

 
图 3    数据传输方式设计

Fig. 3    Design of data transmission mode

帧失步信息检测

虚拟信道标识符？

环绕器数传 AOS 传输帧

航天器标识符、虚拟信道标
识符合法性检测

虚拟信道帧计数连续性检测

位滑动检索源包同步标识

位滑动检索 AOS 帧同步标识

VCID=0×18
工程参数源包

包失步信息检测

包计数连续性检测

工程参数物理量反演

位滑动检索用户帧同步标识

其他（科学用户帧）

用户帧失步信息检测

用户帧 CRC 校验检测

用户帧计数连续性检测

载荷类型？

数据解压缩处理

高、中分辨率相机

载荷科学数据快视（图像、
曲线、二进制）

其他

图像快视
曲线快视

参数表格、曲线快视

 
图 4    环绕器科学数据处理流程

Fig. 4    Flow Chart of scientific data processing of orbiter

 
图 5    科学数据快视界面

Fig. 5    Quick display interface of scientific data
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科学数据与工程参数的关联呈现，在以图像、曲线等

方式表达科学数据时，可同步显示科学数据采集时刻

的工程遥测参数数据（如图5右侧），极大地提高了载

荷用户数据判读的效率；采用虚拟内存数据管理方

法，实现全测试过程载荷科学数据用户帧之间的任意

漫游快视，在占用少量管理内存的前提下，可支持理

论值为硬盘容量的测试数据的快视。
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0
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图 6    能量粒子分析仪科学数据快视（基线标定）

Fig. 6    Quick display of scientific data collected by energy ion
analyzer（baseline calibration）
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图 7    矿物光谱分析仪科学数据快视（暗电平）

Fig. 7    Quick display of scientific data collected by mineral spectrograph
analyzer（dark level）

 

2.5    综合数据判读设计

测试数据判读是确认有效载荷分系统软硬件是否

正常工作的依据[6]。首次火星探测任务中，初样电性件

仅环绕器有效载荷分系统的遥测参数达到700维，工程

参数1 200维，数据注入指令400余条。遥测数据及指

令执行判据的检测规则相对复杂，以遥控指令“载荷控

制器A开机”为例，该指令的执行判据包括了对5个遥

测参数的判读：“火星车母线电流”增加约0.3 A、“载

荷控制器总电流”变化至区间0.24~0.35 A、“载荷控制

器 + 5 V”变化至区间5 ± 0.2 V、“载荷控制器 + 3.3 V”

变化至区间3.3 ± 0.2 V；“载荷控制器 + 12 V”变化至区

间12 ± 1 V。若采用传统工程上人工判读、阈值判读以

及专家经验的手段进行异常检测[7]，势必造成测试人员

高强度判读负荷、错判漏判事件频发的后果。

为了提高系统测试的判读质量和判读速度，针对

火星探测任务工程遥测参数、数据注入指令的高维特

性，测试系统专门设计了基于规则的数据判读软件，

主要针对的规则类型参见表4。
 

表 4    数据判读规则设计

Table 4    Regular of data discrimination

类型 判读规则 规则说明

单维度

参数判读

阈值规则 检测参数取值是否在阈值区间内

枚举规则 检测状态量取值是否属于状态枚举集合

增量枚举规则
检测前后两帧数据，参数取值的增量是

否属于增量枚举集合

数据统计

特征判读

包括对均值、方差、超限次数等统计特

征判读

多维度

参数判读
线性相关规则 检测线性相关关系的符合性

指令执行

判据判读
指令判据判读

指令发送后遥测参数变化与指令判据的

一致性

 
图 10    中分辨率相机图像快视

Fig. 10    Quick display of images taken by medium-resolution camera
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图 8    磁强计科学数据快视

Fig. 8    Quick display of scientific data collected by magnetometer

 
图 9    多光谱相机图像快视

Fig. 9    Quick display of image taken by multispectral camera
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3    结束语

用于支持中国首次火星探测任务的有效载荷地面

综合测试系统，遵循两器软硬件架构统一设计、由具

体的软件实现来适应两器需求差异的原则，完成了由

接口适配、业务处理、数据管理组成的3层系统架构设

计，与星上科学数据处理与传输机制逆向的科学数据

处理流程设计，以及针对遥测及注入指令高维特性的

综合数据判读软件设计。这些设计成功应用于任务实

践，有效支撑了载荷各试验模式下的测试任务，也为

未来深空探测器有效载荷地面综合测试系统的研制提

供了有益的参考。

进一步的研究内容包括：扩展数据判读的规则类

别，包括参数周期特性、趋势特性、非线性相关等；

开展机器学习、大数据处理方法在有效载荷数据分析

领域中的应用研究，进一步提升数据分析的智能化水

平等。
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Design of Payload Integrated Testing System for First Mars
Exploration Mission in China

YANG Jiasen1,2
，LIU Mingjie1

，CHEN Tuo1
，ZHI Jia1

，ZHANG Huawei1，WANG Wei1，CHEN Zhimin1

（1. National Space Science Center，CAS，Beijing 100190，China；2. University of Chinese Academy of Sciences，Beijing 100049，China）

Abstract：Test matrix of payload subsystem for first  Mars exploration Mission in China and technical requirements of

integrated testing system are introduced. In view of requirements of testing tasks for 2 spacecraft and 5 testing scenes，3 layers of

unified architecture composed of interface adaptation，business processing and data management are designed，which helps testing

system achieve the adaption of external interface and functions for different testing scenes. According to payload scientific data

processing and transmission mechanism on orbit，scientific data processing flow is designed for the testing system，which meets

different requirements for 13 kinds of payloads. According to the high dimension characteristics of 1 900 dimension engineering

telemetry parameters and 400 data injection instructions，the software based on rules for automatic data discrimination is designed，

which makes all parameters and data injection instructions can be checked intelligently. The task execution results show that the

system meets the needs of payload testing tasks under different modes，and effectively ensures the smooth implementation of

payload test tasks.

Key words：Mars exploration；payload；integrated testing system；scientific data processing；automatic diagnosis

High lights：
●　Unified payload testing system architecture is designed for both the Mars orbiter and the Mars rover.
●　The scientific data processing flow is designed, which meets requirements of 13 kinds of payloads.
●　The method based on rules for automatic data diagnosis is used.
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