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综合因素对模块封装设计的影响
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摘要：讨论了综合模块化航空电子系统中影响现场可更换模块（ＬＲＭ）封装的各个关键要素，重点
分析了这些要素间的关联性，以及外部因素对模块封装的综合性影响。同时，对国内新一代飞机平
台上的航空用ＬＲＭ封装标准化提出了一些看法和建议。
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１ 引言
新一代航空电子体系结构的发展明确了综合

化、资源共享、系统重构和二级维护等要求［１］，这些
要求又突出了此类航电系统中模块化的特点。这种
综合模块化的航空电子以模块化为核心，模块不再
单单是安装有电路元器件的ＰＣＢ板加上金属壳体
的简单概念，而是在高级软件程序控制下的具有标
准结构形式和接口的现场可更换模块（ＬＲＭ）。

从结构设计的角度来看，综合模块化航空电子
系统（ＩＭＡ）的结构模型可以简单描述为ＬＲＭ加模块
化综合机架（ＭＩＲ），其中的ＬＲＭ需要提供电气接口、
机械接口和环境接口，这三个方面的内在因素共同
确定了ＬＲＭ外形尺寸、安装和使用方式、性能等，这
些具体影响的综合及体现在ＬＲＭ物理结构的详细
规定就是模块的封装。

作为电气功能的物理载体，模块的封装成为热、
振动和电磁等多个学科高度融合、关联设计的成果，
其实质是多种内部、外部因素彼此影响、协调、关联
的综合结果。本文将对这些综合性的因素进行深入
探讨。

２ 国内外模块封装概况
最初开展模块化工程的是美国。从２０世纪６０

年代起，美国海军就针对船用和潜艇用电子设备开
始模块化技术研究，先后发布了ＭＩＬ － Ｍ － ２８７８７Ｄ
《标准电子模块总体规范》，并配合ＭＩＬ － ＳＴＤ －
１３８９Ｄ《标准电子模块设计要求》和ＭＩＬ － ＳＴＤ －
１３７８Ｅ《标准电子模块使用要求》，定义了代号为ＳＥＭ
的ＬＲＭ模块，并在地面、海上和航空领域得到了广
泛使用［２］。

２０世纪７０年代，美国开展了“宝石柱”（Ｐａｖｅ Ｐｉｌ
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ｌａｒ）计划，对以超高速集成电路和通用模块为基础的
综合式航电系统进行了初步研究。至９０年代，作为
前者延续的“宝石台”（Ｐａｖｅ Ｐａｃｅ）计划则为Ｆ － ２２战
斗机任务电子系统的研制打下了坚实的基础。ＳＥＭ
－ Ｅ模块标准随这些计划得到了应用和充实［２］。
其后的Ｆ － ３５项目中，美国军方为降低成本更

多地推广ＣＯＴＳ技术，在航电系统中采用了欧式板
卡的模块标准ＶＩＴＡ。

２０世纪９０年代初期，欧洲主要军事强国（英、法、
德三国）组建了联合标准航电体系委员会（ＡＳＡＡＣ），
开始发展自己的模块标准体系，分Ｉ、ＩＩ两个阶段开展
研究工作，于２００５年完成了全套标准草案。

国内相关单位在２０世纪９０年代初期就已开展
了ＬＲＭ模块的技术摸索工作，但到目前为止仍未系
统地建立起有关ＬＲＭ的完整标准体系。

国内对模块标准的应用主要参考了ＳＥＭ － Ｅ和
ＡＳＡＡＣ的封装尺寸要求，而对模块功能的定义还停留
在按系统划分的模式，属于安装有集成块和元器件的
印制电路板，符合以往联合式航电系统中ＬＲＵ的设
备构成习惯。往往随航电系统的不同，采用不同标
准，包括机械接口、环境接口和电气接口等方面。

国内通过对ＳＥＭ模块标准的直接翻译、引用，
制定了ＧＪＢ １４２２ － １９９２《标准电子模块总规范》、ＨＢ
７０９１ － ９４《机载设备标准电子模块的设计要求》和
ＨＢ ７０９２ － ９４《机载设备标准电子模块的采用要求》
等标准，对航空电子模块的封装、使用等进行了初步
的规范［２］。

３ 模块封装因素分类
关键因素对ＬＲＭ封装的影响可以用图１来表达。

图１ 影响ＬＲＭ封装因素的层次
Ｆｉｇ．１ Ｔｈｅ ｈｉｅｒａｒｃｈｙ ｆａｃｔｏｒ ｏｆ ｔｈｅ ＬＲＭ ｐａｃｋａｇｅ

内在因素和外部因素对模块封装构成了约束
关系。

一个ＬＲＭ提供的完整封装所包含的要素内容
主要体现为接口，即机械接口、电气接口和环境接口

３个方面。其中，机械接口是指ＬＲＭ的结构外形、
安装使用及电气和环境接口的物理尺寸规定，电气
接口是ＬＲＭ对外实现电气信号传输、接收的电连接
器规定，环境接口则是ＬＲＭ上定义的满足外部振
动、冲击、冷却、电磁兼容等要求的规定。这是ＬＲＭ
封装内在因素的直观物理表达。

作为电子系统独立功能载体的ＬＲＭ需要满足
系统应用平台的安装与拆卸、电子元器件的排布、电
气互连与信号传输、环境适应性、功能指标的测试、
重量分配与限制等方面的要求。同时，标准化、兼容
性及社会技术支持度也给ＬＲＭ的封装带来了制约
性的影响。这些构成了ＬＲＭ封装形成的外部因素。

应该看到的是外部因素、模块封装和内在因素
之间的关系不能简单地理解为图１中３个圆面积的
嵌套，三者之间是由内向外和由外向内各因素互动
约束、叠加和妥协的关系。

４ 模块封装的构成
ＬＲＭ封装的物理模型可以用图２所示的示意

图来描述。

图２ ＬＲＭ封装模型
Ｆｉｇ．２ Ｐａｃｋａｇｅ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ＬＲＭ

在空间坐标系中，一个典型的ＬＲＭ需要在Ｘ、
Ｙ、Ｚ ３个轴向的尺寸上定义一个可以支持结构标准
化设计的要素。通常，我们是将图２中ＬＲＭ沿Ｚ轴
从Ｄ面到Ｃ面的尺寸ｚ１和沿Ｘ轴从模块后板到模
块前板的尺寸ｘ１加以规定，并将ｚ１ × ｘ１作为ＬＲＭ
封装的形状因子。然后，在这一封装因子的基础上
加入连接器、锁紧装置、插拔装置、模块厚度、导向定
位及模块冷却等各个方面的定义，从而以这些外围
因子与形状因子的集合构成完整的模块封装规定。
这一模块封装思路可用图３来表示。
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图３ ＬＲＭ封装思路
Ｆｉｇ．３ Ｔｈｅ ｗａｙ ｔｏ ｐａｃｋａｇｅ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ ＬＲＭ

模块封装的外围因子中，模块厚度和电连接器
的规定是以电子系统对模块功能分类、内部元器件
规格、信号数量和类型以及系统软件框架要求为基
础的，这两类封装因子是构成ＬＲＭ结构系列化的原
因，而其它封装因子（包括模块的形状因子）则是
ＬＲＭ实现标准化的基础。

在最理想的状态下，模块封装中的厚度和电连
接器两个因子唯一确定时，电子系统的ＬＲＭ实现了
最高程度的标准化。这种状态的模块化还连带实现
了模块化集成安装机架的标准化，最大程度地简化
了结构设计，可从产品设计、制造、管理和质量多个
方面获得极大的经济效益。

５ 封装因子的关联
模块封装因子的具体结果是对模块封装各类因

素的反映，是由后者约束和决定的。同时，各个封装
因子之间又是相互联系而非独立作用的。

模块的导向定位、锁紧装置、插拔装置、电连接
器的外框结构、模块形状因子和模块厚度形成了模
块的机械接口。

模块的导向定位由模块导向肋片和定位销来实
现，承载模块的机架／机箱提供安装槽、间隙和定位
孔。为了简化结构设计、提高定位精度，通常采用模
块导向肋片完成初步导向，模块后端电连接器外框
上的定位／识别装置完成精确定位的方式，这样就将
电连接器和导向定位两个封装因子关联起来。

模块的锁紧装置一般采用膨胀性的楔形锁紧
条，安装于模块导向肋片上实现模块的紧固安装；而
导向肋片同时又提供模块冷却界面的作用；模块后
板位置的电连接器与机架／机箱母板连接器的啮合
也构成了模块的固定环节。这３个因子之间彼此关
联影响，提供了模块的环境接口，满足模块在系统所
处外部环境条件下的工作。

模块的冷却方式主要有传导、风冷和液冷３种，
因模块热耗散功率的不同进行选择。不管采用何种

散热方式，模块内部元器件的热量均要通过相应的
热流通路传导至机箱／机架提供的热沉带走。热流
通路可以是模块导向肋片、模块壳体散热齿或者是
穿透式液冷冷板，而这些都反映在模块厚度因子的
规定上。

模块在机架／机箱上的插入与拔出需要通过特
定的装置来实现，其结构形式多有不同，但设计上尺
寸要素需要与连接器的配合尺寸关联。

模块封装的形状因子一方面决定于载机平台对
机架／机箱［４］的空间、安装和重量的要求，另一方面
受到元器件、集成度和工艺水平等社会支持度的制
约。前者将形状因子和模块厚度压缩，后者则使其
放大。

模块封装各个因子之间复杂的关联以及外部因
素的限制，使得实现模块封装的完美设计几乎不可
能。最终确定模块封装的方式必须是由外部因素为
主，各个因子之间配合、妥协的结果。

６ 模块封装的设计过程
模块封装的设计过程不是简单的封装选用，其

步骤如图４所示。

图４ 模块封装设计步骤
Ｆｉｇ．４ Ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｐａｃｋａｇｅ

第一，进行系统的需求分析。结合系统架构完
成模块分类、模块数量和模块功能需求［３］。电子系
统的模块分类是最为重要的环节，反映的是系统总
体的设计思路，通常可考虑两种划分方式：一种是以
硬件划分为主，在继承已有综合化系统ＬＲＵ类型设
备结构构成的基础上进行模块分类，并完成模块数
量统计及功能需求，如图５所示；另一种则是以系统
功能划分为主，通过系统软件实现各个模块的调用
和组合实现对应功能的集成，如图６所示。

两种方式中，前者所依赖的技术成熟，可靠性
高，同时比较符合国内的设计习惯和技术能力，后者
对软件及模块的通用性设计要求更高。
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图５ 模块分类设计方法１
Ｆｉｇ．５ Ｃｌａｓｓｉｆｉｅｄ ｄｅｓｉｇｎ

ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ １ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｕｌｅ

图６ 模块分类设计方法２
Ｆｉｇ．６ Ｃｌａｓｓｉｆｉｅｄ ｄｅｓｉｇｎ

ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ ２ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｕｌｅ

第二，连接器的设计／选型［１］。连接器是ＬＲＭ
电气功能实现的关键环节，也是ＬＲＭ封装的重要内
容。模块连接器的具体设计及选型反映的是模块功
能需求对信号数量、类型的要求，对系统的设计者而
言，这方面的要求很大程度上取决于社会广泛的技
术支持度。当模块的功能需求造成电气互联关系复
杂而超出了连接器设定状态时，通常应对模块的分
类进行调整。

第三，模块封装的形状因子。欧美国家已有
ＬＲＭ封装标准对模块封装的定义是我们进行模块
形状因子预设的参考。ＳＥＭ － Ｅ和ＡＳＡＡＣ是国内借
鉴最多的模块设计。在预设模块形状因子参数后可
以完成预期的ＬＲＭ和机架／机箱方案设计，对载机
平台提出初步装机需求。

第四，载机平台的需求分析。国内航空平台正
处于加速更新换代的阶段，涉及到航电系统的产品
标准尚未固化下来。平台对电子系统的安装空间、
安装方式、电气连接以及环控资源的限制很大。以
某产品为例，其结构形式为图７所示的双层模块化
综合机架。

图７ 双层模块化综合机架
Ｆｉｇ．７ Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｔｗｏｌａｙｅｒ ｍｏｄｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ｒａｃｋ

机架结构形式上所反映的空间尺寸及接口要求
均来自于飞机平台的严格限制，并将这种限制层层
加载到模块的封装上［４］。

第五，完成模块的封装标准。最终阶段模块封
装标准的完成，还需明确通用件设计／使用、冷却方
式、连接器安装和模块在机架安装使用相关参数的

规定。
ＬＲＭ封装设计的完成应以实现系统９０％以上

功能模块的标准化设计为目标，对于系统中确有特
殊要求的ＬＲＭ应选用其它封装标准或是设计成特
殊尺寸的模块。这种方式可以有效避免因过多考虑
系统ＬＲＭ统一标准化而造成的技术难度、重量、体
积和成本增加等多方面的难题。

７ 结论
ＬＲＭ模块封装设计是受到多种因素的综合性

影响的，应该根据模块封装因子要素及其对应的已
有成熟技术的技术支持度，有倾向性地选择构成。
特别是应充分考虑各个封装因子所受外部、内在因
素的约束，确定以某一因子为核心，考虑其对应因素
类型，然后再选择实现其它封装因子。

目前，适合新一代战斗机平台的模块封装设计
还处于早期阶段，国外的模块封装标准应该只作为
设计的参考标准，必须立足于国内元器件和加工制
造等基础领域的实际水平，必要时完全可以采用新
的形状因子来开展ＬＲＭ模块封装的研究工作。
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