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内容提要


战斗机（又称歼击机）是现代空中力量遂行战役战术作战行动的主要机种，其主要的使命任务是空战，主要运用目的是夺取制空权、保卫高价值的空中或地面装备及设施、捍卫领空主权等。本书以准确的文字、精美的图片，翔实地介绍了10几种著名战斗机，如F-15，F-16，F/A-18E/F，F-22，F-35，米格-29，苏-27，“台风”，“幻影”2000，“阵风”，JAS-39等；是广大航空及军事爱好者了解战斗机、增长航空知识的重要读物。
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引言

战斗机（又称歼击机）是现代空中力量遂行战役战术作战行动的主要机种，其主要的使命任务是空战，主要运用目的是夺取制空权、保卫高价值的空中或地面装备及设施、捍卫领空主权等。随着军事需求的变化和航空科学技术的发展，战斗机被赋予的使命任务也越来越多，今天的先进战斗机已能执行除战略轰炸和部分支援保障任务之外几乎所有的作战任务。

自第二次世界大战结束至今，喷气式战斗机已发展了四代。

第一代战斗机的飞行速度为高亚声速或低超声速，主要特点是采用后掠的机翼和推重比4一级的涡喷发动机，飞行速度和高度比第二次世界大战时期的螺旋桨战斗机有了明显的提高。美国的F-86和F-100，苏联的米格-15、米格-17和米格-19等是这一代战斗机的典型代表。

第二代战斗机继续突出追求更大的飞行速度和高度，其最大飞行速度不低于2倍声速，实用升限一般不低于17000m。美国的F-104和F-4，苏联的米格-21和米格-23，法国的“幻影”Ⅲ是这一代战斗机的典型代表。

第三代战斗机是目前正在服役的主力战斗机，其飞行速度和高度与第二代战斗机相比没有提高，但突出了亚、跨声速的机动飞行性能，主要型号在高空高速飞行能力和亚、跨声速机动飞行性能方面取得了较好的平衡，并具有了大迎角飞行能力和较高的敏捷性。美国的F-15、F-16和F/A-18，俄罗斯的米格-29和苏-27、欧洲的“台风”、法国的“幻影”2000和“阵风”、瑞典的JAS-39等是这一代战斗机现役机型中的典型代表。

第四代战斗机已经装备部队，其主要特点是具有低可观测性（隐身能力）和超声速巡航能力，且超声速和亚、跨声速飞行性能更加均衡，并具有超大迎角/过失速机动飞行能力和高敏捷性。美国的F-22是目前唯一已服役的第四代战斗机，美国联合其他国家正在研制的F-35和俄罗斯正在研制的前线航空兵的未来飞机（PAK FA）也是典型的第四代战斗机。

展望更加长远的未来，随着航空科学技术的发展和人类迈向空天步伐的加快，空中力量的空战任务将真正拓展为空天作战任务。除了配装反导反卫导弹的战斗机和配装高能激光炮的大型飞机之外，一些新类型的作战飞行器可能会出现在争夺空域及天域控制权的战争舞台上。预计这些飞行器将包括临近空间作战飞行器、空间机动飞行器和空间作战飞行器。未来的战斗机将与这些飞行器以及能够参与空天作战的陆基、舰基和潜基武器装备一起，共同组成某种全新的空天作战体系。

本书所用图片除署名者外，其余来源于美国国防部、洛克希德·马丁公司和《航空世界》杂志。个别图片因无法联系作者，稿酬暂存我社。本书文字内容未经出版社允许，不得以任何形式复制和抄袭。


“幻影”2000

Mirage 2000
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“幻影”2000是法国达索飞机制造公司为法国空军研制的第三代单发超声速多功能战斗机，用来取代和补充“幻影”Ⅲ和“幻影”F.1战斗机，主要用于执行防空截击和制空任务，也可执行战场纵深攻击、近距空中支援和侦察等任务。

“幻影”2000（Mirage 2000）

“幻影”2000是法国达索飞机制造公司为法国空军研制的第三代单发超声速多功能战斗机，用来取代和补充“幻影”Ⅲ和“幻影”F.1战斗机，主要用于执行防空截击和制空任务，也可执行战场纵深攻击、近距空中支援和侦察等任务。

法国国防部和达索飞机制造公司命名为“幻影”2000（Mirage 2000）。印度空军命名为“金刚”（Vajra，英语King Kong）。该命名取自印度神话中雷神因陀罗的神格象征之一，故也可译为“雷神”。巴西空军将“幻影”2000C编号为F-2000C，“幻影”2000B编号为F-2000B。总承包商为达索飞机制造公司。发动机承包商为斯奈克玛公司。电传飞控系统由达索飞机制造公司设计。主要的航电设备由泰雷兹集团提供。

为替换和补充当时在役的“幻影”Ⅲ和“幻影”F.1型飞机，法国政府于1975年12月18日决定选用“幻影”2000作为法国空军20世纪80年代中期以后的主力战斗机，提出的主要要求包括：尽可能减轻结构重量，采用新技术（如复合材料、电传飞控、放宽纵向静稳定度等）改善气动特性和飞行性能，采用新型涡扇发动机，增大续航能力等。

“幻影”2000的主要型别和改型

●“幻影”2000C 单座防空截击型，名称中的“C”是法语“战斗机”的首字母。

●“幻影”2000B 双座教练型，名称中的“B”是法语“双座”的首字母。
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●“幻影”2000BOB 由1架B型改装的光电设备试验机，“BOB”是法语“双座光电试验台”的缩略语。

●“幻影”2000DA 法国空军对B型和C型的统一称呼，“DA”是法语“防空”的缩略语。

●“幻影”2000N 双座低空突防型，用于携带“阿斯姆普”（ASMP）中程核导弹执行核攻击任务。

●“幻影”2000D 在N型的基础上发展的常规攻击型，用于取代“幻影”Ⅲ E战斗轰炸机。

●“幻影”2000E C型的多功能出口型，装M53-P2涡扇发动机和RDM雷达、2台扩充了存储容量的中央计算机、改进的数字式数据总线、增强的电子战系统、VE-130平视显示器和VMC-180下视显示器。能使用超530D空空导弹。

●“幻影”2000R E型的昼夜侦察型，出口到阿联酋8架，可携带多种侦察吊舱。

●“幻影”2000ED E型的双座教练型，出口到印度13架。

●“幻影”2000-3 达索飞机制造公司自己投资研制的改进型验证机，由1架B型改装，改装后于1988年3月10日首飞。采用为“阵风”战斗机研制的“先进飞行员系统界面”座舱，装有5台多功能阴极射线管显示器。后来又改装了RDY雷达（改装该雷达后的首飞于1988年5月完成）。

●“幻影”2000-4 达索飞机制造公司自己投资研制的改进型验证机，用于综合“米卡”空空导弹。

●“幻影”2000-5 C型的多功能改型，综合了-3型和-4型的改进。
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●“幻影”2000-5F 法国空军由C型升级为-5型的编号。该型机的识别标志是垂尾前缘的子弹形天线、机头没有空速管和雷达罩上的4条水平天线条带。正常外挂布局是2枚“米卡”和2枚“魔术”2导弹，加上2个2000L和1个1300L的副油箱。“米卡”导弹的数量也可以增加到4枚。早期的“幻影”-5F为SF1构型，随后升级为SF1C构型，主要特点是雷达探测距离比SF1构型提高15%，并具有非合作目标识别能力（可能是通过分析目标发动机压气机的转动对雷达信号的调制作用实现），2006年前后升级到SF2构型，加装了多功能信息分发系统和头盔显示/瞄准系统。

●“幻影”2000-5Mk2 -5型的改进型，出口到希腊。采用模块化数据处理机，配装RDY-2雷达（能对多个海上目标进行搜索和跟踪，具有多普勒波束锐化工作方式和地面移动目标指示功能）、激光陀螺惯性导航系统、ICMS Mk3电子战系统、多通道记录系统、机载制氧系统、更多的机-弹数据链通道、“达摩克利兹”激光瞄准吊舱及与之综合的导航用前视红外系统（NAHAR）。可在携带1枚“斯卡尔普”EG防区外空地导弹的同时携带6枚“米卡”导弹。希腊于1999年4月订购了15架（单座型10架、双座型5架），并要求将10架E型升级到与该型相同的标准。
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●“幻影”2000-8 达索飞机制造公司赋予从1989年开始提供给阿联酋的“幻影”2000E/R/D的统一型别编号。

●“幻影”2000-9 -5Mk2型的改进型，出口到阿联酋。首架双座型和首架单座型分别于2000年12月14日和2001年1月25日首飞。主要的特点与-5 Mk2相同，所装RDY-2雷达增加了合成孔径雷达工作方式，并具有基于数字地形数据和数字地图的自动地形跟随飞行能力，具有使用“斯卡尔普”EG（阿联酋称为“黑猎鹰”）和“哈基姆”空地导弹的能力。阿联酋订购了32架（单座型20架、双座型12架），并要求将已装备的约30架早期型升级到与该型相同的标准。

●“幻影”2000BR -5Mk2型的改进型方案，曾投标巴西新一代战斗机采办计划。2002年4月3日，达索飞机制造公司、斯奈克玛公司和泰雷兹集团与巴西航空工业公司签约组队，以该方案投标巴西空军的F-X战斗机采办计划。但由于资金等问题，该计划于2003年1月暂缓，2004年2月被取消。2008年1月巴西空军重新启动新一代战斗机采办计划（F-X2计划），法国改用“阵风”战斗机参加竞标。

●“幻影”4000 双发放大型。在“幻影”2000的基础上加宽了机身，增加了前翼，加大了垂尾，1979年3月首飞。由于没有订货，该机处于封存状态，1986年曾被用于“阵风”战斗机的试验。

自20世纪90年代以来，“幻影”2000曾在多次局部战争和武装冲突中使用。

在1991年的海湾战争中，法国空军和阿联酋空军的“幻影”2000曾少量参战。

随后，法国空军的“幻影”2000参加了联合国和北约组织在南斯拉夫开展的军事行动，并在此期间有突出表现。不过有1架“幻影”2000D于1995年8月30日在波斯尼亚参加“周密力量”作战行动时，被塞族军队发射的“针”式便携式地空导弹击落，从而促使法军对该机的自防御系统进行了改进。
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1996年10月8日在希腊和土耳其之间发生的冲突中，1架希腊空军的“幻影”2000在爱琴海上空发射“魔术”空空导弹击落了1架土耳其空军的F-16D战斗机，造成F-16战斗机迄今为止唯一被承认的空战损失。1999年在印度与巴基斯坦的卡吉尔冲突中，印度空军有2个“幻影”2000中队参战。该机在这场冲突中表现出了良好的可维护性和很高的可执行任务率，获得了印度空军的高度评价。

2001～2002年，法国空军的“幻影”2000D参加了多国部队在阿富汗的军事行动，它在战斗中主要使用激光制导炸弹对地面目标进行精确打击。

2007年夏季，当法国空军的“阵风”战斗机从阿富汗撤离后，3架“幻影”2000作为替换机再次部署，以支援阿富汗国际安全部队的军事行动。
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设计特点

“幻影”2000重新采用了“幻影”Ⅲ的无尾三角翼布局，具有超声速阻力小、结构重量轻、结构刚度好、大迎角时抖振小、翼载荷低、内部空间大等优点。该机还是继美国的F-16之后世界上第二种采用电传操纵技术的战斗机，并采用随控布局设计，放宽了纵向静稳定度，在亚声速时具有中立稳定性。该机还采用了翼身融合体设计和复合材料，再次出动准备时间（加注燃油、加挂6枚空空导弹）为15min。
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机身
 传统的全金属半硬壳式结构，按面积律设计，呈蜂腰形。雷达天线罩由玻璃纤维复合材料制成，座舱后的航电设备舱盖板采用碳纤维复合材料/轻合金蜂窝夹芯板。进气道外侧靠近机翼前缘处有固定导流片，导流片有明显的上反角，在大迎角时可产生涡流，可以帮助修正此时产生的偏航。


机翼
 悬臂式三角形下单翼。前缘后掠58°，采用变弯度翼型，每侧机翼前缘有两段自动前缘缝翼，覆盖了整个前缘展长；每侧后缘有两段升降副翼，覆盖了整个后缘展长。没有辅助操纵面。每侧机翼的上、下表面各有1个减速板。翼根有大的整流罩。机翼为多梁金属结构，升降副翼由碳纤维复合材料蒙皮和AG5轻合金蜂窝夹层组成。


尾翼
 悬臂式垂尾，前缘后掠45°，后部有方向舵，没有辅助操纵面。垂直安定面的大部分和方向舵的全部蒙皮均由硼/环氧树脂/碳纤维复合材料制成，垂直安定面采用诺梅克斯蜂窝夹层，方向舵采用轻合金夹层。


起落架
 液压收放的前三点起落架，由梅西埃-比加蒂公司提供。主起落架为单轮，向内收入翼根及翼身结合处；前起落架为双轮，向后收起。主起落架和前起落架都采用了油－气缓冲器。机轮用轻金属制造，采用无内胎轮胎。主轮轮胎规格750×230-15，胎压15×105
 Pa。前轮轮胎规格360×135-6，胎压8×105
 Pa。主轮装有梅西埃-比加蒂公司的液压刹车装置（刹车盘由石墨复合材料制成）及防滑装置。前轮可电-液控制转向±45°，在地面牵引时可转动360°。后机身下部的舱内可安装减速伞、着陆钩或箔条/曳光弹投放装置。
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动力装置
 1台M53-P2涡扇发动机，最大推力64.3kN，加力推力95.1kN。原型机和早期生产型飞机装加力推力为83.4kN的M53-2或加力推力为88.3kN的M53-5。采用可调节的两侧进气道，半圆形进气口处有可以前后移动的半锥形调节装置。单座型的总燃油容量为3978L（其中机翼油箱1480L，机身油箱2498L），双座型为3904L（其中机翼油箱1480L，机身油箱2424L）。机腹中线下可挂1个容量1300L、自重96kg的RPL-522型副油箱，每侧翼下可挂1个容量1700L、自重210kg的RPL-501/-502型副油箱，因此，单座型机和双座型机的最大载油量分别可达8678L和8604L。每侧翼下也可挂1个容量2000L、自重240kg的RPL-531/-541型副油箱。-5F型通常使用RPL-531/-541型副油箱，很少使用RPL-501/-502型副油箱。座舱右侧前方有可拆卸的空中受油探管，此外还可外挂英特技术公司的213-300型伙伴加油吊舱。


座舱
 空调增压座舱。装伊斯帕诺-西扎公司按英国马丁·贝克飞机公司的许可证制造的Mk10Q零/零弹射座椅。双座型的弹射指令由驾驶员启动，弹射时间间隔为0.5s。座舱盖向后上方打开。D型座舱盖的内壁镀有金膜以降低雷达截面积。


飞控
 三轴四余度电传飞控系统，基本为模拟式，但部分采用了数字式处理机。系统中的液压部件为双余度，电气部件为四余度，组成包括高灵敏度的传感器、大气数据计算机、飞控计算机和伺服机构，除采用多个操纵指令通道外，还采用了4种不同的独立电源。泰雷兹航电公司的AP605自动驾驶仪（N型为AP606、D型为AP607、-5型为AP608）。升降副翼、方向舵和前缘缝翼均由电传飞控系统控制，均采用液压驱动。前缘缝翼的内、外段分别可下偏17°30′和30°，作战时可变弯度，但在加速和低空巡航时收起。升降副翼偏转角度为+16°（向上）和-25°（向下）。-5Mk2型和-9型的飞控系统可提供自动油门控制/自动速度稳定功能（可在空中加油时使用）。


机电
 2套工作压力为28MPa的液压系统，流量为110L/min，用于飞行操纵、起落架收放和主轮刹车装置。电源系统包括2台泰雷兹航电公司的20110型400Hz、20kVA风冷恒频交流发电机（D型、-5型、-9型等提高到25kVA），2台直流变压器、1个容量40Ah的蓄电池和1台静止逆变器。利勃海尔航宇图卢兹公司的增压系统和空调系统。英特技术公司的氧气系统。-5Mk2型和-9型装有机载制氧系统。


航电
 装有2台泰雷兹集团的2084型数字式中央计算机（D型为2084-XR，-5型为2084-XRI3）和2套字符发生装置，并通过Digibus数据总线在各子系统/设备间建立系统级互连。-5Mk2型和-9型换装了1台来自“阵风”战斗机的模块化数据处理机（MDPU）。在-5Mk2型和-9型上，MDPU可包括最多18个标准功能模块，这些模块通过背板总线互连，并被分为四大类，即数据处理模块、图形处理模块、大容量存储器模块和总线耦合器模块。每一类模块都充分利用了商用现货，1个数据处理模块的运算能力就相当于1台2084中央计算机的50倍。主要的通信设备包括ERA 7000甚高频/超高频电台、ERA 7200超高频电台（可选用跳频模块）或SCP 5000加密通信设备，NRAI-7A/NRAI-11型敌我识别装置询问机/应答机（-5型为SC10/IDEE1，-5Mk2型为TSC2031/TSA2531，-9型为SC10/TSA2535），-5Mk2型、-9型等还装有新的保密通信设备和多功能信息分发系统（MIDS）终端，其中后者可支持Link16数据链和塔康。主要的任务传感器包括RDM或RDI脉冲多普勒雷达；-5型系列和-9型换装了RDY脉冲多普勒雷达。N型和D型的“羚羊”5地形跟踪雷达使飞机能在60m的低空以1112km/h的速度自动飞行。此外，-5型在垂尾前缘上部、前向主动干扰机的下方装有机-弹链路（LAM）发射天线。

电子战系统包括雷达告警接收机、导弹来袭告警系统、主动干扰机和箔条/曳光弹投放装置。其中，C型、N型均装有泰雷兹集团的雷达警戒和视觉告警系统（SERVAL），它包括安装在翼尖和靠近垂尾顶部的垂尾前缘处的雷达告警接收机天线及座舱中专用的VCM-65显示器；N型、D型及在波斯尼亚上空执行任务的C型均装有萨热姆防务安全公司的基于红外技术的导弹告警系统（SAMIR，安装在“魔术”导弹挂架的后方）；N型、D型和C型分别装有泰雷兹集团的“变色龙”、“变色龙”2和“佩刀”主动干扰机；部分C型、N型和E型装有欧洲导弹公司的“螺旋”箔条/曳光弹投放装置；早期的C型曾用“小蛋糕”系统取代了减速伞舱，它采用LL5062型箔条/曳光弹投放装置，但不具备自动对抗能力。部分型别装有一体化的综合对抗设备系统（ICMS），其中ICMS Mk1可用于升级出口的E型，其组成包括雷达告警接收机、超外差接收机、高波段干扰机（发射天线位于垂尾前缘和方向舵下方的整流罩内）和“螺旋”；ICMS Mk2装备-5型，具有全自动工作能力，并增加了探测敌方空空导弹中段修正指令信号的接收机/处理机，在靠近垂尾顶部处增加了一对天线，在翼尖也增加了另外的测向仪天线（突出于翼尖已有的雷达告警接收机天线）；ICMS Mk3配装-5Mk2型和-9型，具有较高的辐射源定位精度，使飞机能执行压制敌防空任务。有些出口的E型机上装有“佩刀”的出口型ABD2000。可通过外挂方式使用多种任务传感器吊舱或电子战吊舱。例如：泰雷兹集团的SLAR 2000侧视雷达吊舱和COR2多相机侦察吊舱；达索飞机制造公司的 AA-3-38远距倾斜照相吊舱；泰雷兹集团/英特技术公司的“鲁比斯”前视红外吊舱；泰雷兹集团的自动跟踪与激光照射系统（ATLIS）吊舱（挂在机身下右前方）；法国空军的D型配装带有红外摄像机的激光指示吊舱（PDLCT），可昼/夜工作，出口的D型都采用可转换的激光指示吊舱（CLDP）/ATLISⅡ，1999年开始装备PDLCT-S吊舱（出口型称为“达摩克利兹”，阿联酋称为“谢哈布”）；TMV-004（CT51J）“眼镜鳄”进攻性电子战吊舱；ASTAC电子情报吊舱；2个DB3141/3163“鱼”自防御电子对抗吊舱等。部分型别可使用机载侦察光电系统/新一代侦察吊舱。
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机上的导航定位系统包括：萨热姆防务安全公司的“优利斯”52惯性导航系统（C型和B型装52E，出口型装52D，N型和D型装2套52P，-5型装52ES；D型和-5型的还综合了全球定位系统）或泰雷兹集团的“图腾”3000环形激光陀螺惯性导航系统和综合了仪表着陆系统、微波着陆和差分全球定位系统的多模式接收机（装备-9型）；无线电高度表（B型、C型为AHV-6，出口型为AHV-9，N型为AHV-12，-5型为AHV-17）；塔康；8900型伏尔/仪表着陆系统和IO-300-A指点标接收机等。

握杆操纵控制（从后期的C型开始实现）的座舱，部分型别的座舱兼容夜视镜。泰雷兹集团的TMV-980数据显示系统（包括VE-130平视显示器和VMV-180下视显示器，N型、D型上采用2台ICC-55下视显示器）。-5型系列和-9型采用新的显示系统，实现了“玻璃座舱”。该座舱包括5台显示器，其中平视显示器及其下方的准直式显示器为单色，另外3台下视显示器为彩色。准直式显示器与平视显示器一样聚焦到无穷远，主要用于显示雷达、吊舱等任务传感器的图像；中间的下视显示器通常用于战术态势显示。-5型系列和-9型还可选装泰雷兹集团的“顶视”E头盔显示/瞄准系统。


武器
 前机身下方装有2门30mm的“德发”554航炮（B型、N型、D型等双座型均无航炮），备弹2×125发。共有9个外挂点，其中机腹中线1个，每侧机身下部串列2个，每侧机翼下2个。-5型系列和-9型机腹中线挂点的允许挂载重量为1400kg，机翼内侧挂点达1830kg，外侧挂点为230kg，机身下部两侧的挂点均为450kg，全机最大外挂重量为6300kg（-9型为7000kg）。

主要的空战武器是超530F或超530D中距空空导弹和“魔术”或“魔术”2近距空空导弹，-5型系列和-9型均具有使用“米卡”近距/中距空空导弹的能力。执行截击任务时，通常在翼下内侧带2枚超530F或超530D，外侧挂2枚“魔术”或“魔术”2，机身下部两侧挂4枚“魔术”或“魔术”2；-5型系列和-9型则可在机身下部两侧挂4枚“米卡”，翼下挂2枚“魔术”2（-5F型、-5Mk2型和-9型可挂2枚红外型“米卡”）。出口型也可使用美制AIM-9之类的近距空空导弹。

执行对地攻击任务时可挂“阿斯姆普”或“阿斯姆普”A防区外核导弹（N型）、“斯卡尔普”EG防区外导弹（D型、-5Mk2型和-9型）、“阿玛特”反雷达导弹、AM39“飞鱼”反舰导弹、AS30L通用战术导弹、BGL-1000激光制导炸弹和GBU-12/-16/-24激光制导炸弹，以及各种普通炸弹、子母炸弹、反跑道炸弹、火箭弹发射器和达索飞机制造公司的CC630航炮吊舱（装2门30mm的航炮和600发炮弹）等。
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“阵风”

Rafale
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“阵风”系列是法国达索飞机制造公司为法国空军和海军研制的一种先进的第三代双发超声速多功能战斗机，可执行防空、制空、攻击、侦察和空中加油等多种作战任务。

“阵风”（Rafale）

“阵风”系列是法国达索飞机制造公司为法国空军和海军研制的一种先进的第三代双发超声速多功能战斗机，可执行防空、制空、攻击、侦察和空中加油等多种作战任务，用来取代法国空军的“美洲虎”攻击机、“幻影”F.1多功能战斗机、“幻影”2000C防空战斗机、“幻影”2000D/N常规/核攻击机和“幻影”Ⅳ核攻击与侦察飞机，以及法国海军的F-8P“十字军战士”防空战斗机（美制）和“超级军旗”现代化改型攻击机。法国国防部和达索飞机制造公司命名为“阵风”（Rafale，英语Squall）。总承包商为达索飞机制造公司。发动机承包商为斯奈克玛公司。航电设备的主要承包商是法国泰雷兹集团，赛峰集团研制并提供了部分航电设备。

1982年10月，法国政府宣布由达索飞机制造公司研制“试验战斗机”（法语缩略语ACX），对法国空军和海军的下一代战斗机将采用的设计和技术进行验证。法军对下一代战斗机提出的主要要求包括：尺寸仅比“幻影”2000稍大；飞行速度在高空可达Ma2.0，在海平面可达1400km/h；具有高敏捷性和高机动性，具备短场起降能力，可在航母上使用和维护；具有一定的隐身能力和强的电子对抗能力；设计寿命可达5000飞行小时或3000次舰上起降；具有夜间及全天候作战能力；可进行空中加油；可拦截高空高速目标和包括直升机在内的低空目标；最少可同时攻击4个空中目标，最多能达到6个；多功能，可使用光电制导弹药和新型防区外空地导弹；在携带3500kg弹药时的作战半径可达650km；20架飞机部署30天所需要的全部备件和支持设备只需要4个架次C-130运输机运输。1983年，达索飞机制造公司将该机命名为“阵风”A。

“阵风”的主要型别

●“阵风”C 单座空军型。

●“阵风”B 双座空军型。

●“阵风”M 单座海军型。
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●“阵风”N 双座海军型，原称“阵风”BM。

●“阵风”Mk2 出口型。

截至2008年年底，“阵风”已装备了法国海军2个、法国空军1个作战中队。2001年5月21日～29日，4架F1标准的“阵风”M由“戴高乐”号航母搭载，在地中海上进行了演习；2001年12月～2002年3月，7架F1标准的“阵风”M随“戴高乐”号航母部署到阿拉伯海，支援了“持久自由”作战行动。2007年3月28日，F2标准的“阵风”M在阿富汗首次实战攻击，为支援荷兰地面部队投射了2枚GBU-12制导炸弹。同年4月1日，F2标准的“阵风”B也在阿富汗首次实战使用，为支援美军地面部队投射了1枚GBU-12。

设计特点

“阵风”飞机的主要特点是：采用“一机多型”的设计思想来满足不同军种的战术技术要求，同时研制了陆基型和舰载型，使各型别之间具有高的通用性；选用近距耦合的鸭式布局，并放宽了纵向静稳定性；大量采用新材料和应用先进制造工艺，复合材料的使用量占全机结构重量的25%，直接减轻结构重量300kg；配装高推重比发动机；引入自修复飞控和综合控制技术；配装综合监控系统，可对机上全部子系统进行故障检测，并可监控机体结构的疲劳情况；配装高压液压系统；用软件功能取代需在飞行前取下的安全插销，利用座舱中的一个控制按钮保证在地面时外挂物的安全。该机具有高敏捷性和高机动性，具备短场起降能力和一定的隐身能力，可执行多种作战任务。
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机身
 半硬壳式结构。碳纤维复合材料占50%，侧蒙皮采用铝锂合金，机头和喷管整流罩采用聚酰胺纤维复合材料，起落架和发动机舱门采用碳纤维复合材料。机身背部整流罩从座舱一直延伸到尾喷管。垂尾前缘处机身两侧有门式减速板。M型前机身左侧有可收放的登机梯。


机翼
 悬臂式切尖三角形中单翼，前缘后掠约48°。中厚蒙皮多墙结构，主要采用碳纤维复合材料，通过铝锂合金接头与机身框架连接。每侧机翼前缘有两段缝翼，采用钛合金超塑成形/扩散连接工艺制造，可自动与其他翼面联动。每侧机翼后缘有两段升降副翼，占据了整个后缘长度，由碳纤维复合材料制成。升降副翼后缘及其铰链线前方的翼面边缘，均有一排用来改善隐身性能的锯齿。翼根和翼尖整流罩采用凯芙拉材料。


前翼
 全动后掠式，位于驾驶舱后下方，后缘有一排用来改善隐身性能的锯齿。主要采用钛合金超塑成形/扩散连接工艺制造。可与升降副翼联动，为飞机提供直接力控制。在起落架放下时可自动上偏20°，以提供额外的升力。


尾翼
 悬臂式垂尾，带嵌入式方向舵，无辅助操纵面。主要采用碳纤维复合材料，方向舵内有铝制蜂窝，垂尾顶端采用凯芙拉材料。顶端附近有电子战设备舱。


起落架
 赛峰集团的液压收放前三点起落架，设计着陆下沉速度为3m/s（M型为6.53m/s），通过泰雷兹集团的数字式计算机进行刹车和转向控制。主起落架为单轮，前起落架为双轮。主、前起落架均向前收起。主轮规格为790×275-15，胎压16×105
 Pa。前轮规格为360×135-6（M型为520×140-10.5）。主、前轮均有赛峰集团的碳刹车装置，前轮可液压操纵转向。M型的前轮可转向±70°，地面或舰面拖行时可转动将近360°。随动式拦阻钩（M型为液压式着舰拦阻钩）。减速伞舱位于垂尾根部。


动力装置
 2台M88-2E4涡扇发动机，单台静推力48.7kN，加力推力72.9kN。备选的M88-3加力推力可达87kN。每台发动机由21个模块组成。全权数字电子控制。2个相互独立的半圆形进气道位于机腹两侧，可保证2台发动机的工作互不干扰。无进气调节锥，有边界层隔板。机内燃油容量为5900L（B型为5300L），机腹中线可挂3000L、或2000L、或1250L的副油箱，翼下内侧可挂2000L或1250L的副油箱，翼下中间可挂1250L的副油箱，最大外挂燃油容量可达9500L。压力加油，可在4min内加满机内油箱，7min内加满全部油箱。翼根上方的机身两侧可选装保形油箱，总容量为2300L，载油1850kg。可拆卸的固定式空中受油探管位于座舱风挡的右前方。


座舱
 空调增压座舱。英国马丁·贝克飞机公司的Mk16零/零弹射座椅，后倾29°安装。单块式风挡和座舱盖，座舱盖向右侧打开，内壁有降低雷达反射的涂层。侧置驾驶杆。
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飞控
 三轴三余度数字式电传飞控系统，另有备份的模拟式通道。具有飞行包线限制、突风减载、机动载荷控制等功能。11个操纵面全部采用液压驱动，并通过多操纵面的组合优化飞行性能。具有自修复能力，在某个操纵面失效时，可综合利用剩余操纵面稳定和控制飞机。集成了发动机控制并与航电系统交联，可实现地形跟随/地形回避/威胁回避飞行和自动武器投放。


机电
 各子系统均由综合健康与使用监控系统（IHUMS）监控。2套工作压力为35MPa的高压液压系统。2台30/40kVA的变频交流发电机由泰雷兹航电公司提供。法液空公司的机载制氧系统。微型涡轮发动机公司的辅助动力装置。


航电
 （除特别指明外，均指F2标准）总重超过780kg（含机架）。由1台模块化数据处理机（MDPU）对来自数据链、任务传感器、电子战系统和敌我识别装置的数据进行处理，采用了多传感器数据融合技术。机上留有增装1台MDPU的空间。采用STANAG 3910（铜缆）总线在MDPU、任务传感器和通信/导航/识别系统（CNI）之间建立互连，采用2条STANAG 3838（美军标1553B）总线在MDPU与其他子系统间建立互连。
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配装多功能信息分发系统小容量终端（MIDS-LVT），可支持Link16数据链和塔康。泰雷兹集团的TRA 6032和TRA 2020甚高频/超高频电台。
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配装RBE2无源相控阵雷达、OSF光电/红外传感器及SPECTRA综合电子战系统。可外挂多种侦察、瞄准和导航吊舱。泰雷兹集团的TSB2500敌我识别装置。RBE2的有源相控阵改型换装有源相控阵天线并修改软件，但信号处理机等后端硬件保持不变。OSF的两个探头布置在座舱前方，右侧探头内是中/长波段红外搜索与跟踪探测装置，左侧探头内有电耦合器件电视摄像机和激光测距仪。SPECTRA系统覆盖了雷达、红外和激光波段，共有11个天线布置在全机各处。其中，3个雷达告警接收机天线分别布置在进气道前下方两侧和垂尾电子战设备舱后端，3个干扰机天线分别布置在鸭翼翼根前段与机身之间和垂尾根部后方，2个DDM导弹来袭告警装置布置在垂尾电子战设备舱两侧，3个DAL激光告警接收机分别布置在前机身两侧和垂尾电子战设备舱后端。每侧机翼翼根后缘与机身之间布置有2个箔条/曳光弹投放装置。
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泰雷兹集团的AHV2930无线电高度表和TLS2020综合导航系统，其中后者集成了仪表着陆系统、微波着陆系统、伏尔和导航测距器功能。赛峰集团的“西格玛”95N环形激光陀螺惯性导航系统。1套数字式地形参考导航系统。

握杆操纵控制、夜视镜兼容的“玻璃座舱”。VEH3022衍射光学平视显示器集成了摄像机和视频记录器，其下为254mm×254mm（10in×10in）的TMC2020准直式彩色显示器，用于战术导航/传感器信息显示。两侧的127mm×127mm（5in×5in）多功能彩色触敏液晶显示器可综合显示燃油、发动机、液压、电气、氧气和其他系统的信息。赛峰集团的“隼”或泰雷兹集团的“顶级猫头鹰”-F头盔显示/瞄准系统。出口型飞机可选装话音操纵控制系统（话音控制油门杆和驾驶杆，VTAS）。泰雷兹集团的ESPAR飞行数据/座舱话音固态记录器。
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武器
 右侧进气道侧面装1门30M791型30mm航炮，备弹125发。共有14个外挂点（M型为13个），其中机腹中线串列2个（M型为1个）、进气道下2个、后机身下2个、翼下6个、翼尖2个。正常外挂重量6000kg，最大外挂重量可达9500kg。主要的空战武器是“魔术”2近距弹（F1标准的飞机）和“米卡”中距/近距弹，并计划在2012～2013年配装“流星”中远距弹。主要的空地武器有：“阿斯姆普”A、“斯卡尔普”EG和“阿帕奇”防区外导弹；AM39 Block2 Mod2反舰导弹；“阿斯姆”和AS30L通用战术导弹；“宝石路”Ⅲ GBU-22/-24和“宝石路”Ⅱ GBU-12等制导炸弹及各种常规弹药。执行远程截击任务时可带8枚“米卡”和2个副油箱，或6枚“米卡”和3个副油箱。执行攻击任务时可带16枚250千克级普通炸弹、2枚“米卡”和2个1250L副油箱，或2枚“阿帕奇”、2枚“米卡”和3个副油箱，或前视红外吊舱、激光瞄准吊舱、2枚BGL-1000、2枚AS30L、4枚“米卡”和1个副油箱。执行反舰任务时可带2枚AM39 Block2 Mod2、4枚“米卡”和2个副油箱。
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EF-2000“台风”

Typhoon
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EF2000战斗机是由英国、德国、意大利和西班牙4国联合研制的一种先进的第三代双发超声速多功能战斗机，可执行防空、制空、压制敌防空、攻击等多种任务。

EF2000“台风”（Typhoon）
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EF2000战斗机是由英国、德国、意大利和西班牙4国联合研制的一种先进的第三代双发超声速多功能战斗机，可执行防空、制空、压制敌防空、攻击等多种任务，用来取代参研国装备的“狂风”ADV和部分“狂风”IDS、“美洲虎”、F-4F、F-104、“幻影”F.1等战斗机或攻击机，并试图在国际市场上取代F-16早期型等战斗机。4国统一编号EF2000，命名为“台风”（Typhoon）。1984年将研制计划定名“欧洲战斗机”（European Fighter Aircraft，EFA），该名称也曾常用于指代所研制的飞机；1992年计划调整后称为EF2000（Euro ghter 2000），1998年正式命名为“台风”（Typhoon）。西班牙空军将单座型编号为C.16，将双座型编号为CE.16。
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总承包商为欧洲战斗机公司。该公司是欧洲航空防务与航天公司（EADS）、英国BAE系统公司和意大利阿莱尼亚飞机制造公司的合资公司，在工程研制阶段所占的工作份额分别为46%、33%和21%。其中，EADS德国公司占33%，负责中机身和垂尾的制造；隶属EADS的西班牙航空制造公司占13%，负责后机身第1段的制造，并与BAE系统公司共同负责右机翼翼面。BAE系统公司负责前机身、鸭翼、右机翼的前缘缝翼和后缘襟副翼的制造。阿莱尼亚飞机制造公司负责后机身的第2和第3段、左机翼翼面、左机翼的前缘缝翼和后缘襟副翼的制造。4家公司均建有总装生产线。

设计特点

EF2000战斗机研制时的作战目标是苏联的苏-27和米格-29战斗机（本手册均另有详述）。该机采用远距耦合的鸭式布局，采用机腹进气道和单垂尾，在设计上强调了敏捷性及跨声速/超声速范围内的加速性和机动性，较好地兼顾了飞机的跨声速和超声速机动飞行性能。该机大量采用了复合材料，机体表面积有70%采用碳纤维复合材料，12%采用玻璃纤维复合材料，15%采用金属材料，3%为其他材料。该机的结构使用寿命设计为6000飞行小时或25年，平均每飞行小时需要10个维修工时，4名机械师更换1台发动机的时间不超过45min，在6名地勤人员支持下的再次出动时间只需25min。该机在亚声速时具有大的静不稳定度，通过精心设计的电传飞控系统保证在各种外挂构型条件下，大的包线范围内实现“无忧虑操纵”，使飞行员能大胆、充分地发挥出飞机的性能。该机还是世界上最早采用公用设备管理系统的战斗机之一，也是世界上最早采用结构监测系统的战斗机之一，可在飞行中对机体上20个位置进行每秒16次疲劳寿命计算。该机也是世界上第一种将话音操纵控制系统作为标准配置的战斗机。


机身
 半硬壳式机身，主要由碳纤维复合材料制成。座舱后方的机身上部装有液压驱动的减速板。


机翼
 悬臂式切尖三角形下单翼。上反1°，前缘后掠53°，根梢比为2.15。翼型为NACA66（修型）。每侧机翼前缘有两段缝翼。每侧机翼后缘有两段面积较大的襟副翼。每侧机翼通过3个主接头连接到机身。主要由碳纤维复合材料制成，缝翼由铝锂合金制成，内侧襟副翼由碳纤维复合材料制成，外侧襟副翼由钛合金制成。


前翼
 位于座舱风挡侧面下方，翼型是英国的RAE104。由钛合金制成，制造工艺为超塑成形和扩散连接。尾翼悬臂式垂尾，后部有方向舵，无辅助操纵面。主要由碳纤维复合材料制成。
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起落架
 液压收放的前三点起落架，均为单轮。主起落架支柱连接到机翼，向内收入翼身结合段下部。前起落架向前收起。主轮轮胎规格28×9.5R15，前轮轮胎规格18×7.75R6。机轮和刹车系统均由英国邓禄普航宇刹车系统公司提供。前轮可操纵转向。垂尾根部的舱内装有减速伞。


动力装置
 2台EJ200涡扇发动机，单台最大推力约为60kN，加力推力约为90kN。通过分阶段改进，加力推力还可进一步提高到103kN和117kN。2000年中期开始在地面试验了轴对称推力矢量喷管，其最大偏转角度为23°30′，偏转速度为110°/s，能够使巡航阻力降低3%，起飞滑跑距离降低25%。全权数字电子控制。2个独立的矩形进气道并列于机身腹部，以隔板分开。进气口上部有固定的压缩斜板，下唇口位置可调。
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燃油装在2个机身油箱和2个机翼油箱中，总燃油容量为5700L。座舱风挡右侧有伸缩式空中受油探管。机腹中线可挂1个1000L的副油箱，两翼下共可挂载2个1000L或2000L的副油箱。BAE系统公司于2002年5月宣布完成了加装保形油箱后的风洞试验，并在同年7月的英国范堡罗航展上展出了模型。该公司称，加装保形油箱可使飞机的航程增加25%。


座舱
 空调增压座舱，采用英国马丁·贝克飞机公司的Mk16A零/零弹射座椅。采用整体圆弧风挡，座舱盖向后打开。


飞控
 采用由德国宇航公司领导研制的三轴四余度数字式电传飞控系统，通过STANAG 3838（美军标1553B）数据总线在主要的设备间建立互连。系统针对各种重量和外挂构型优化飞行性能，并具有控制增稳、“无忧虑操纵”（飞行包线限制）和突风减载等功能，允许飞行的迎角可达30°～35°。俯仰控制由鸭翼（前翼）和襟副翼完成，横滚控制主要由襟副翼完成，偏航控制主要由方向舵完成。主飞行控制操纵面采用德国利勃海尔航宇林登贝格公司的作动器。前缘缝翼为机动缝翼，其偏转角可随迎角和马赫数自动调节。
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机电
 由公用设备管理系统集中监控，该系统通过STANAG 3838（美军标1553B）数据总线在子系统/设备间建立互连。采用2套独立的液压系统，由意大利马纳奇航空技术公司领导研制。电源系统由英国卢卡斯航宇公司（2002年10月之后成为美国古德里奇公司的一部分）领导研制，包括2台交流发电机和2台变压整流器，右机翼翼根前部装有蓄电池，左机翼对应位置装有美国霍尼韦尔国际公司的辅助动力装置。装有环境控制系统、分子筛机载制氧系统。
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航电
 系统的研发和集成由BAE系统公司领导，各阶段、各批次飞机航电系统/设备的配置有所不同。导航/攻击计算机由阿莱尼亚飞机制造公司领导研制，采用多传感器数据融合技术，可对来自数据链、雷达、红外传感器、防御辅助子系统和敌我识别装置的信息进行全面的综合与融合。通过STANAG 3910（光纤）和STANAG 3838（美军标1553B）数据总线在子系统/设备间建立互连，其中，2条光纤数据总线分别是航电总线和攻击总线，5条STANAG 3838总线分别是飞控系统总线、公用设备管理系统总线、通信/加密总线、防御辅助子系统总线和座舱总线。机上主要的通信设备包括多功能信息分发系统（MIDS）和德国制造的甚高频/超高频电台，其中MIDS可支持Link16数据链和塔康。主要的任务传感器包括ECR90“捕手”脉冲多普勒雷达、被动红外机载瞄准装置（PIRATE）、防御辅助子系统（DASS）和敌我识别装置。“捕手”雷达的有源相控阵改型（CAESAR）已进行了试飞。PIRATE布置在座舱风挡的左侧。其他系统/设备包括激光惯性导航/全球定位系统、地形参考导航/近地告警系统、微波着陆系统、仪表着陆系统、无线电高度表等。DASS由BAE系统公司领导研制（意大利电子公司和西班牙英德拉公司参与），完整的组成包括雷达告警接收机/电子支援设备、导弹来袭告警装置、激光告警接收机、主动干扰机、拖曳式诱饵和箔条/曳光弹投放装置。其中，两侧机翼翼尖的吊舱均布置有雷达告警接收机（左侧吊舱内有前向天线和后向天线，右侧吊舱内只有前向天线）和主动干扰机，它们采用固态器件和相控阵天线。导弹来袭告警装置布置在机翼前缘内侧和垂尾下方后部，激光告警接收机布置在座舱风挡两侧。箔条/曳光弹投放装置布置在襟副翼作动器的整流罩中。右机翼翼尖的吊舱中可容纳2个BAE系统公司的“精灵”系列光纤拖曳式诱饵，每个的拖曳光缆长度为100m。意大利将“交叉眼”（内斜视）主动干扰系统作为拖曳式诱饵的备份方案考虑。第2阶段的所有飞机均换装了南非萨伯航空电子公司的BOL510箔条/曳光弹投放装置。DASS具有精确的测向能力，并与飞控系统交联，能够补偿飞机机动飞行对测向精度的影响，实现在远距离上区分多个相距较近的辐射源。系统软件还能给出威胁辐射源的距离估计。
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握杆操纵控制、夜视镜兼容的“玻璃座舱”，还进一步引入了话音操纵控制（话音控制油门杆和驾驶杆，VTAS）。其中，VTAS系统由英国史密斯航宇公司（2007年被美国通用电气航空集团收购）提供，可识别100～300个单词。BAE系统公司的衍射光学平视显示器可用笔画法显示字符，也可用光栅法显示前视红外图像。3个150mm×150mm的多功能彩色阴极射线管下视显示器。BAE系统公司的头盔显示/瞄准系统。


武器
 机身右侧翼根处装有1门27mm的“毛瑟”航炮，备弹150发。共有13个外挂点，其中机腹中线1个，机腹两侧各串列2个（均为半埋式挂点），翼下8个。正常外挂重量6500kg，最大外挂重量超过7500kg。可外挂的空战武器包括AIM-9L或“阿斯拉姆”（英国）或“依尔依斯特”（德国、意大利和西班牙）近距空空导弹、AIM-120C中距空空导弹和“流星”中远距空空导弹。主要的对地攻击武器包括“风暴之影”（英国）或KEPD 350“金牛座”（德国、意大利和西班牙）防区外导弹、“阿拉姆”反辐射导弹、AGM-84或“企鹅”反舰导弹、“硫磺石”通用战术导弹、“杰达姆”制导炸弹、“宝石路”Ⅳ制导炸弹、基本型或增强型“宝石路”Ⅱ/Ⅲ制导炸弹，以及各种普通炸弹和火箭弹发射器等。在执行空中/空地扫荡任务时，可在机腹中线挂1个1000L的副油箱，在机腹两侧挂点挂4枚中距空空导弹，在翼下内侧挂点挂2枚激光或复合制导炸弹，在其外侧挂2枚防区外空地导弹，在剩下的翼下挂点挂4枚近距空空导弹。在执行空战任务时，一般不使用翼下最内侧的挂点，而在机腹中线和翼下次靠内的挂点挂3个1000L的副油箱，在翼下最外侧挂点挂2枚近距空空导弹，而剩下的6个挂点各挂1枚中距空空导弹。在执行空中遮断任务时，可在机腹中线挂1个激光目标指示吊舱，在机腹两侧挂点挂4枚中距空空导弹，在翼下挂2个1000L的副油箱，在翼下最外侧挂点挂2枚近距空空导弹，而剩下的4个挂点各挂1枚激光或复合制导炸弹。在执行近距空中支援任务时，可在机腹中线挂1个1000L的副油箱，在机腹两侧挂点挂4枚中距空空导弹，在翼下最外侧挂点挂2枚近距空空导弹，在剩下的6个挂点挂18枚“硫磺石”导弹（采用3联装挂架）。
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F-2

F-2
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F-2是日本三菱重工业公司为日本航空自卫队研制的第三代单发中型超声速多功能战斗机，可执行对海攻击、制空和防空等作战任务，用来取代日本航空自卫队的F-1战斗机和T-2教练机。日本防卫省编号F-2。

F-2

F-2是日本三菱重工业公司为日本航空自卫队研制的第三代单发中型超声速多功能战斗机，可执行对海攻击、制空和防空等作战任务，用来取代日本航空自卫队的F-1战斗机和T-2教练机。日本防卫省编号F-2。

总承包商为三菱重工业公司（简称三菱重工），该公司负责前机身和机翼的制造，以及整机的总装。富士重工业公司负责制造雷达罩、机翼上蒙皮、机翼整流罩、襟副翼、进气口和尾翼。川崎重工业公司负责制造中机身、主起落架舱门和发动机检修舱门。美国洛克希德·马丁公司（简称洛·马公司）占有40%的工作份额，负责制造后机身、80%的左机翼翼盒和全部前缘襟翼，还负责航电系统、外挂管理系统和一些测试设备。发动机由石川岛播磨重工业公司按美国通用电气航空集团的许可证制造。

设计特点

该机采用常规布局、机腹进气道和单垂尾，在F-16C战斗机的基础上重新设计了机翼，增大了翼根弦长和翼展，加长了雷达罩、前机身和中机身，增加了复合材料使用比例，换装了大推力发动机，缩短了尾喷管，全面换装了航电系统/设备。


机身
 与F-16C基本相同。雷达罩和前机身有所加长，以便容纳新的雷达和其他航电系统/设备。中机身也有所加长，以便增大内部容积。


机翼
 采用重新设计的机翼，翼根弦长和翼展均比F-16C的增大，机翼面积增大了25%。机翼安装角0°，前缘后掠33°12′。机翼相对厚度4.3%，向下扭转2°30′。每侧机翼前缘有两段襟翼，它们占据了整个前缘展长。每侧机翼后缘有襟副翼。除前缘襟翼外的机翼结构均由碳纤维复合材料制成（采用共固化工艺）。机翼前缘有雷达吸波涂层。
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尾翼
 全动式平尾下反8°，面积比F-16C的增大了近20%，以满足机身加长和机翼面积增大后需要的俯仰操纵和配平力矩。垂尾面积与F-16C的相同。机身后部下方有2个腹鳍。


起落架
 可收放的前三点起落架，均为单轮。布置方式与F-16C的相同，主起落架向内收入进气道两侧，前起落架向前收起。主轮轮胎规格27.75×8.75R14.5，胎压22.06×105
 Pa。前轮轮胎规格18×5.7-8，胎压20.69×105
 Pa。垂尾下方整流罩的后部加装了减速伞。


动力装置
 1台F110-GE-129涡扇发动机，加力推力为131.2kN（29500lbf）。进气口使用了雷达吸波材料。F-2A机内的总燃油容量为4637L，其中4588L可用；F-2B的总燃油容量减少到3948L，其中3903L可用。F-2A/B均可在机腹中线挂1个1136L（300gal，美）的副油箱，翼下最内侧可挂1个2271L（600gal，美）的副油箱。


座舱
 空调增压座舱。采用与座舱盖分离的整体圆弧风挡。采用美国波音公司的ACESⅡ零/零弹射座椅。


飞控
 采用三轴三余度数字式电传飞控系统，由日本航空电子工业公司与美国霍尼韦尔国际公司联合研制。该系统可提供控制增稳、放宽纵向静稳定性、突风减载、机动载荷控制、解耦偏航和机动增强等功能。机上还装有1套用于备份的模拟式电传操纵系统。
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机电
 装有液压系统、电源系统、环境控制系统和机载制氧系统等。其中环境控制系统由岛津制作所和霍尼韦尔国际公司提供。机载制氧系统由东京航空计器公司和美国卡尔顿生命保障系统公司提供。


航电
 联合式系统，通过美军标1553B数据总线在子系统/设备间建立互连。采用三菱电机公司的任务计算机。通信设备包括日立国际电气公司的高频无线电台、NEC公司的甚高频/超高频电台、美国雷神公司的AN/ARC-164超高频电台。主要的任务传感器是三菱电机公司的J/APG-1有源相控阵雷达。三菱电机公司的综合电子战系统。英国BAE系统公司提供的先进敌我识别装置。日本航空电子工业公司的激光陀螺惯性导航系统。美国罗克韦尔·柯林斯公司的塔康。东芝公司的伏尔/仪表着陆系统。2005～2006年研究了为该机加装J/AAQ-2前视红外导航吊舱（挂在进气道前下部右侧）。握杆操纵控制的“玻璃座舱”。1台岛津制作所的衍射光学平视显示器，兼有笔划法和光栅法两种显示方式。3台横河电机公司的多功能彩色液晶显示器，其中中间一台的尺寸为137mm×137mm，两侧的为108mm×108mm。另有一台液晶显示器作为备份显示器。采用三菱电机公司的任务规划系统和东芝公司的数字地图系统。
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武器
 左机翼翼根内装有1门JM61A1型6管20mm航炮，备弹512发。共有13个外挂点，其中机腹中线1个，翼下10个，翼尖2个。最多可同时使用11个挂点。主要的空战武器包括AIM-7F/M中距空空导弹和三菱重工的AAM-3（90式）近距空空导弹，今后还可能配备其他导弹。对海/对地攻击武器包括三菱重工的ASM-1（80式）或ASM-2（93式）反舰导弹，以及227千克级（500磅级）的GCS-1（91式）制导炸弹（由日本防卫省技术研究本部研制）。2006年8月10日，搭载三菱重工XASM-3超声速反舰导弹的模型弹进行了试验。其余可使用的武器包括普通炸弹、子母炸弹和火箭弹发射器等。机腹中线和翼下最内侧挂点均可挂副油箱。
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日本防卫省技术研究本部在2004～2005年研究了为该机集成“杰达姆”GBU-38制导炸弹，在2005～2006年研究了为该机集成三菱电机公司的AAM-4（99式）中距空空导弹，在2006～2007年研究了为该机集成三菱重工的AAM-5（04式）近距空空导弹和头盔显示/瞄准系统。其中，AAM-4导弹与该机的集成研究工作计划在2010年上半年之前全部完成，2010～2011年将开始为机队配备该导弹。XASM-3反舰导弹的动力装置为固体火箭/冲压发动机，在2010～2011年继续获得预算进行研究，计划在2016～2017年完成研制。
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米格-29

MiG-29
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米格-29是苏联米格实验设计局（今俄罗斯米格飞机股份公司）为苏联空军研制的第三代双发超声速战斗机。该机主要针对美国F-15、F-16和F/A-18战斗机设计，可执行截击、护航、对地攻击和侦察等多种任务。

米格-29（MiG-29）

米格-29是苏联米格实验设计局（今俄罗斯米格飞机股份公司）为苏联空军研制的第三代双发超声速战斗机。该机主要针对美国F-15、F-16和F/A-18战斗机设计，可执行截击、护航、对地攻击和侦察等多种任务，用来取代苏联米格-21、米格-23等战斗机。该机还是俄罗斯空军“雨燕”（The Swifts）特技飞行表演队的表演机。米格-35是米格-29系列中的最新改进型之一。苏联/俄罗斯空军编号MiG-29（米格-29），北约组织命名为“支点”（Fulcrum）。印度空军命名为“鹰”（Baaz，英语Hawk）。

米格飞机股份公司研制。生产工作主要由该公司的2个工厂承担，米格-29UB系列等双座型机则由下诺夫戈罗德“雄鹰”飞机制造厂股份公司（简称“雄58鹰”厂）生产。发动机由克里莫夫股份公司研制。大多数型别的航电系统由圣彼得堡电气自动器实验设计局集成。雷达系统由稳相加速器股份公司研制。

设计特点

米格-29战斗机采用常规布局和翼身融合体设计，2个进气道分别布置在两侧边条翼下方，2个垂尾布置在发动机舱与平尾之间的尾撑上。该机的升力系数大，升阻比和推重比均较高，飞行包线和机动飞行性能与苏-27接近或相当。按重量计算，复合材料的使用量约占7%。飞机的结构使用寿命设计为2500飞行小时，再次出动准备时间为20min，更换1台发动机需要2h。按苏联航空工业部的统一安排，该机所采用的一些航电系统/设备与苏-27的通用。为便于生产、换装和降低成本，该机的基本型没有像苏-27基本型那样采用某些相对复杂的技术，例如放宽纵向静稳定性设计、电传操纵系统、可连续偏转的前缘襟翼（该机基本型的前缘襟翼只有3个位置）、工作压力更高的液压系统等。
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机身
 全金属半硬壳式机身。机头下垂，从座舱后方开始向下弯曲，形成了弓形结构。主要由铝合金制成，并较多地采用了不锈钢结构。在结构上分为前机身、中机身和后机身三大部分，有多个隔框，其中有10个为主承力框。机头前端是PVD-18主空速管（机身侧面有 PVD-7备用空速管），全机升力的 40%由中机身提供。前机身两侧装有小型涡流发生器，有助于克服迎角超过 25°时开始出现的副翼反效趋势。后机身的上下表面有向前向上打开的减速板。


机翼
 悬臂式后掠中单翼。采用外凸的边条翼，其前缘后掠 73°30′，前缘较钝，横截面较厚。外翼段下反 3°，前缘后掠 42°。每侧机翼前缘有两段机动襟翼，占据了整个前缘展长。每侧机翼后缘外侧有副翼，内侧有一段简单襟翼。中机身的后段有由铝锂合金制成的结构油箱（整体油箱）。外翼段为三梁结构，除翼梁外还有16根桁条、多根翼肋以及加筋蒙皮壁板。外翼段的内侧部分有整体油箱。副翼和后缘襟翼均由碳纤维复合材料制成，并采用蜂窝夹层结构。
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尾翼
 后掠的斜轴全动平尾，下反 3°30′。前缘后掠约50°。平尾的 65%由铝合金制成，主翼盒基本由铝合金制成，后部采用碳纤维复合材料壁板和铝合金蜂窝夹层。两个垂尾各外倾 6°，前缘后掠约 48°，后部有方向舵。垂尾由碳纤维复合材料制成，也采用蜂窝夹层结构。


起落架
 液压收放的前三点起落架，由液压机器股份公司提供。主起落架为单轮，前起落架为双轮，均带有油-气缓冲器。主起落架向前收入翼根（机轮旋转 90°），前起落架向后收起。前起落架后部装有挡泥板。主机轮为 KT-150，前机轮为 KT-100。主轮轮胎规格 840×290，胎压11.75×105
 Pa。前轮轮胎规格 570×140，胎压 9.8×105
 Pa。主轮带有气压作动的钢制刹车装置。前轮可操纵转向，滑行时可偏转 ± 8°，在狭窄的跑道上低速滑行时可增大到 ± 31°（由飞行员通过座舱中的选择器确定）。喷管之间的尾舱内装有面积17m2
 的十字形减速伞。
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动力装置
 2台 RD-33涡扇发动机，单台最大推力为49.4kN（5040kgf），加力推力为 81.3kN（8300kgf）。发动机舱纵轴与机体纵轴有1°30′的夹角，前部靠内；发动机前部上倾 4°安装到发动机舱。采用模拟式电子调节器/液压机械控制系统。带有防喘保护装置和故障检测诊断系统。采用多波系可调进气道，进气口呈楔形，布置在边条翼下方，楔角约为 35°，侧壁由上至下外倾约 9°。进气口内有铰接的挡板，它与前起落架支柱联动，在起飞着陆时关闭，通过边条翼前部上表面的百叶窗式进气口引入空气，以防止外物进入进气道中。 2007年1月 24日，印度与俄罗斯签署了在印度斯坦航空公司按许可证组装并最终制造 RD-33第 3批次发动机的协议。每侧外翼段的内侧各有1个 350L的整体油箱。机身内部有 4个油箱，在米格-29（9.12）上，其容积分别为 705L（前油箱）、875L、1800L和 285L，全机总燃油容量为 4365L。米格-29（9.13）的前油箱的容量增至 780L，使全机总燃油容量增至 4440L。在增大机背的型别上，前油箱的容量进一步增至 890L。可在机腹中线挂1个1500L的副油箱。部分改型可在翼下挂 2个副油箱。左侧主起落架舱处有1个压力加油口，机翼上部有重力注油口。部分型别在前机身左侧装有可收放的空中受油探管。
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座舱
 空调增压座舱，采用 K-36DM第 2系列零/零弹射座椅，向后倾斜16°安装。采用整体圆弧风挡和向后向上打开的座舱盖。座舱下视角为14°。框架上装有 3个后视镜，以便为飞行员提供后向视野。


飞控
 装有 SAU-451三轴自动驾驶仪， ARU-29-2人工感觉装置和角速度阻尼器， 50S-3M迎角限制器。采用液压助力的机械操纵系统，但前缘和后缘襟翼的偏转由计算机自动控制。平尾采用 RP-260A液压助力器，偏转范围为-35°～+15°，可差动。副翼采用 RP-280A液压助力器。方向舵采用 RP-270A液压助力器，偏转范围为 ± 25°。前缘襟翼最大可下偏 20°，后缘襟翼最大可下偏 25°。早期型的可用迎角限制为24°，一些改进型放宽到 28°和至少 30°，但飞行员可超过该限制。当迎角较大时，自动修正系统会通过自动偏转方向舵来修正偏航趋势。
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机电
 2套工作压力为 20.6MPa（210kgf/cm2
 ）的独立液压系统，机上共有 80L液压油。第一液压系统为平尾、副翼和方向舵液压助力器的一个腔供压，并为前缘和后缘襟翼的偏转、起落架的收放、辅助动力装置排气口以及自动推杆器和人工感觉装置等的工作供压。第二液压系统为平尾、副翼和方向舵液压助力器的另一个腔及自动推杆器的工作供压。第二液压系统还可由应急液压泵驱动。 3套独立的气压系统，其中主系统用于主轮刹车、燃油活门、减速伞和抛投等，应急系统用于应急放下起落架和驱动主轮刹车，辅助系统则为液压油箱和航电设备舱供压。主电源系统可提供 400Hz、115/120V的交流电， 400Hz、36V的单相交流电和 27V的直流电，右侧边条翼内还装有 2个 28V、45A的蓄电池。装有辅助动力装置。环境控制系统利用发动机的引气为座舱增压、为座舱风挡除雾、为航炮舱提供冷却和为飞行员抗荷服充压，并可将座舱内的温度维持在15～25℃。座舱风挡采用电防冰。氧气系统包括4个压强为14.7MPa（150kgf/cm2
 ）的氧气瓶，总容量为16L，在高度低于 8000m时向飞行员面罩提供氧气/空气混合气体，高度超过 8000m之后提供纯氧。该系统中有1个气瓶可用于发动机的重新起动，以及在地面起动辅助动力装置（当蓄电池不能起动该装置时）。弹射座椅上也有1个容量为 0.7L的氧气瓶。
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航电
 由圣彼得堡电气自动器实验设计局集成。核心组成部分是SUV-29（S-29）武器控制系统（相当于火力控制系统）。该系统的组成包括数字式中央计算机系统、 RLPK-29雷达瞄准系统、 OEPrNK-29光电瞄准/导航综合系统和 SEI-31-E2“水仙花”显示系统。数字式中央计算机系统包括 2台计算机，它们以阿贡研究院研制的、采用中等规模集成电路的 Ts-100数字式处理机为基础，后来还换装了采用大规模集成电路的Ts-101。

[image: ]


RLPK-29雷达瞄准系统由稳相加速器股份公司研制，其中包括 N019“黄玉”（出口型称为“红宝石”）脉冲多普勒雷达。该雷达采用基于乙二醇的冷却液。 OEPrNK-29系统包括布置在座舱风挡前方的 KOLS-29红外搜索与跟踪系统、 OEPS-29光电瞄准系统（其中包括激光测距仪）和飞行员使用的“光圈”3UM-1头盔瞄准具。 SEI-31-E2“水仙花”系统也由 Ts-100处理机控制，主要组成包括 ILS-31平视显示器（苏联/俄罗斯称之为瞄准-驾驶显示器）和座舱正面仪表板右上角的下视显示器。通信设备包括 R-862和 R-855电台、敌我识别装置、 SPU-9机内通话设备和 SO-69空管应答机等。此外，还包括 E502-20“绿松石”指挥引导数据链系统。电子战设备包括 SPO-15LM（L-006）“桦树”雷达告警接收机、 SUVP-29无源对抗设备控制单元和 2个 BVP-30-26M箔条/曳光弹投放装置（每个装有 30枚干扰弹），其中雷达告警接收机天线装在边条翼前缘、翼尖和左侧垂尾内。其他设备包括 ARK-19无线电罗盘、 A-037无线电高度表、 A-323近程导航系统、A-611指点标接收机、仪表着陆系统、座舱话音记录器和飞行数据记录器等。
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武器
 左侧翼根边条内部有1门 GSh-301型30mm航炮，最大平飞速度备弹150发。共有 7个外挂点，其中机腹中线1个，翼下 6个。机腹中线可携带1个1500L的副油箱。翼下挂点可挂 6枚 R-73近距空空导弹，或 2枚 R-27R1中距空空导弹和 4枚 R-73。该机还可使用火箭弹发射器、普通炸弹和子母炸弹。
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苏-27

Su-27
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苏-27是苏联苏霍伊实验设计局（今俄罗斯苏霍伊股份公司）为苏联国土防空军和空军研制的第三代双发重型空中优势战斗机。该机主要针对美国 F-15和 F-16战斗机设计，主要的截击作战对象包括美国的 F-4E和 F-111A，以及欧洲的“狂风”和“美洲虎”。

苏-27（Su-27）
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苏-27是苏联苏霍伊实验设计局（今俄罗斯苏霍伊股份公司）为苏联国土防空军和空军研制的第三代双发重型空中优势战斗机。该机主要针对美国 F-15和 F-16战斗机设计，主要的截击作战对象包括美国的 F-4E和 F-111A，以及欧洲的“狂风”和“美洲虎”，最初计划用来取代苏联国土防空军的雅克-28P、苏-15和图-28P/128截击机，可执行防空和制空作战任务，并可为突破前沿防御和实施纵深打击行动的轰炸机/攻击机群提供护航。该机还是俄罗斯空军“俄罗斯勇士”（Russian Knights）特技飞行表演队的表演机。苏联国土防空军和空军（今俄罗斯空军）编号为 Su-27（苏-27），北约组织命名为“侧卫”（Flanker）。

苏霍伊股份公司研制，单座型由阿穆尔（河畔）共青城飞机制造联合体股份公司（ KnAAPO）生产，双座型由伊尔库特科研生产联合体股份公司（简称伊尔库特公司）生产。发动机由“土星”科研生产联合体股份公司研制。雷达瞄准系统由季霍米洛夫仪器设计科学研究院股份公司研制。光电瞄准系统由“地球物理”科研生产联合体股份公司（ 2006年破产）研制，乌拉尔光学机械厂生产。

授权制造商 中国沈阳飞机工业集团公司（ SAC）。

苏-27的主要型别和改进方案

●苏-27 基本型，包括装备国土防空军的苏-27P和装备空军前线航空兵的苏-27S两种基本的子型别，北约组织命名为“侧卫”B（该组织将早期原型机命名为“侧卫”A）。

●苏-27SK 苏-27S的出口型，编号中的“ K”是俄语“出口”的首字母（已按发音转为英语字母，下同）。

●苏-27SMK 20世纪 90年代末推出的苏-27S现代化改进及出口型方案，编号中的 “M”是俄语“现代化”的首字母。主要的改进包括：在前机身左侧加装空中受油探管，同时将光电雷达由座舱风挡前方中间位置移至右侧；采用新的机翼，机翼挂点数量增至 8个（包括 2个翼尖挂点）；机内载油量增至 9960kg，并可在翼下携带 2个 2000L的 PTB-2000副油箱，可在机腹中线携带伙伴加油吊舱；最大外挂武器重量增至 8000kg，最大起飞重量增至 33000kg；改进了飞控系统和航电系统，其中包括采用三轴数字式电传飞控系统；可使用的武器增加了 R-77中距空空导弹和空地制导弹药。该型机始终未能获得订货，但它所采用的改进措施后来被用于俄罗斯空军苏-27S的升级改进和后续改型研制。

●苏-27K 苏-27S的舰载战斗机改型，列装后编号为苏-33，北约组织命名为“侧卫”D。见本手册对苏-33的介绍。

●苏-27M 苏-27S的改进型，曾被苏霍伊实验设计局称为苏-35和苏-37，本手册另有详述。

●苏-27UB 苏-27S的战斗教练机改型，北约组织命名为“侧卫”C。

●苏-27UBK 苏-27UB的出口型。

●苏-27PU 苏-27UB的截击/教练机改型，提高了远程防空作战能力。

●苏-27IB 苏-27UB的并列双座战斗轰炸机改型，列装后编号为苏-34。
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设计特点
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苏-27战斗机采用常规布局，其边条翼后段、机翼和中机身几乎完全融合为一体， 2个进气道分别布置在两侧边条翼下方， 2个垂尾布置在发动机舱外侧、机翼和平尾之间的尾撑上， 2台发动机之间有向后伸出的尾锥。该机大量采用铝合金、钛合金和铝锂合金（其中钛合金的使用量占机体结构重量的15%，主要钛合金牌号为 BT20），仅在非承力部位少量使用了复合材料。该机是苏联第一种实际采用放宽静稳定性设计的战斗机，亚声速时的最大纵向静不稳定度为 5%。该机还是苏联第一种实际采用电传操纵系统的战斗机。但该机的结构使用寿命仅设计为 2000飞行小时或 20年，比西方第三代战斗机要短一些。另外，在该机服役时，其航电系统/设备的技术水平已落后于西方同期的第三代战斗机。


机身
 全金属半硬壳式结构。前机身明显下垂，从座舱后方开始向下弯曲，形成了独特的弓形结构。中机身上部基本上完全与机翼融为一体，仅有座舱后方开始向下弯曲的机背结构延伸段凸出于机体表面，并向后一直延伸形成尾锥。座舱后方的机背上部装有1个门式减速板。后机身基本是由承力的发动机短舱、尾锥和机身中央梁组成。尾锥从 2个发动机喷口间伸出（约 2m），端罩是铰接的，可向上打开。


机翼
 悬臂式中单翼，翼根处有光滑弯曲前伸的边条翼。外翼段安装角 0°，无反角，前缘后掠 42°。翼型为 P44M，翼根处的相对厚度为 6%，翼尖为 3%～4%。整个机翼（包括中机身翼身融合体）的设计实现了升力在设计飞行速度下沿机翼展向基本呈椭圆形分布，降低了诱导阻力，同时也降低了激波阻力。机翼前缘有全翼展的襟翼，每侧机翼后缘有一段襟副翼。机翼为三梁结构。
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尾翼
 采用全动平尾和直立的双垂尾。垂尾安装在发动机舱外侧的尾撑上，并向尾撑下方延伸形成腹鳍。垂尾采用双梁盒式结构。


起落架
 液压收放的前三点起落架，均为单轮。主起落架向前收入翼根，前起落架向前收起。主轮轮胎规格1300×350，胎压12.2×105
 ～15.7×105
 Pa。前轮轮胎规格 680×260，胎压 9.3×105
 Pa。主轮采用带有防滑装置的碳刹车系统。前起落架带有挡泥板，前轮可操纵转向。尾锥内装有减速伞。
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动力装置
 2台 AL-31F涡扇发动机，单台最大推力为 74.5kN（7600kgf），加力推力122.5kN（12500kgf）。采用模拟式电子调节器/液压机械控制系统。采用短而直的多波系可调进气道，进气口呈楔形，布置在边条翼下方。进气道下表面有格栅式辅助进气门，侧壁和上表面有边界层排放孔，内部有铰接的精磨钛合金挡板，正常飞行时平靠在进气道底部，起落架放下时可自动升起，以防止异物进入。机内正常燃油容量为 6600L，总燃油容量可达11775L。标准型不使用副油箱。采用数字式燃油调节系统。采用压力或重力加油。部分改型在前机身左侧装有可收放的空中受油探管。

[image: ]



座舱
 空调增压座舱，位置较高，飞行员视野良好。座舱内装有 K-36DM零/零弹射座椅。气泡式座舱盖向后开启，与整体圆弧风挡通过半圆形框架相连，框架上装有 3个后视镜。


飞控
 纵向采用 SDU-10四余度模拟式电传操纵系统，横向和航向采用控制增稳系统。装有 PNK-10驾驶/导航综合系统，其中包括 SAU-10自动驾驶仪。全动平尾可同步或差动偏转，偏转范围为-20°～+16°。在超大迎角下仍然有效。前缘襟翼和后缘襟副翼在起降时由驾驶员操纵，起落架收起后由计算机控制，其中前缘襟翼可随迎角自动连续偏转。


机电
 2套工作压力为 27.5MPa（280kgf/cm2
 ）的独立液压系统，用于为操纵面、减速板、起落架、刹车、进气道挡板等的操纵供压。装有工作压为 20.6MPa（210kgf/cm2
 ）的气压系统，用于应急放起落架和打开/关闭座舱盖。有辅助动力装置。电源系统包括 2台30kVA的交流发电机，可提供400Hz、115/200V的三相交流电，并可通过2台6kW的整流器提供27V的直流电。机上还有2个24V、25Ah的镍镉蓄电池，其提供的直流电可通过逆变器转为交流电。装有自动调节的空调系统。气态氧气系统可满足4h的飞行需要。
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航电
 由圣彼得堡电气自动器实验设计局集成。主要组成包括SUV-27（S-27）武器控制系统（相当于火力控制系统）、TKS-2-27通信综合系统、无线电电子对抗系统（KREP）、PNK-10驾驶/导航综合系统以及检测、告警与记录系统。机上还装有SUO-27武器管理系统（相当于外挂管理系统）。主要的子系统/设备间采用苏联/俄罗斯国标18977-79（GOST18977-79）数据总线建立互连，该总线标准对应于美国的ARINC429。
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SUV-27系统包括数字式中央计算机系统、RLPK-27雷达瞄准系统、OEPS-27光电瞄准系统和SEI-31-10“水仙花”显示系统。数字式中央计算机系统包括2台计算机（STsV-1和STsV-2），它们以阿贡研究院研制的、采用中等规模集成电路的Ts-100数字式处理机为基础（1991年后可能更换了采用大规模集成电路的Ts-101）。RLPK-27系统由季霍米洛夫仪器设计科学研究院股份公司研制，其中包括N001“剑”脉冲多普勒雷达。原计划为该雷达采用平板缝隙阵列天线，后改为采用稳相加速器股份公司为米格-29研制的雷达所使用的卡塞格伦天线，主要的不同是直径放大了50%。OEPS-27系统包括装在座舱风挡前方中间位置的OLS-27光电雷达和飞行员使用的“光圈”3U头盔瞄准具，其中OLS-27又包括红外搜索与跟踪系统和激光测距仪。TKS-2-27系统包括数字式计算机、高频电台和甚高频/超高频电台、敌我识别装置、机内通话设备和空管应答机等。其中高频电台为R-864L，通信距离可达1500km，甚高频/超高频电台有2台，分别是R-800L1和R-800L2，通信距离可达400km。系统中还包括“频谱”1自动引导系统，它通过R-800L2电台接收地面、海上和空中指挥引导系统发送的引导指令，并将其送往SUV-27系统中的STsV-1数字式中央计算机、PNK-10系统中的SAU-10自动驾驶仪和SEI-31-10系统中的平视显示器。“频谱”1系统中有多个通道，每个通道接收和传递的引导指令各不相同，以便与不同的地面、海上和空中指挥引导系统协同。TKS-2-27还提供机群协同数据通信功能，设计在由16架苏-27组成的机群中工作。每个机群分为4个4机编队，TKS-2-27在机群长机与编队长机（为机群长机的僚机）之间采用分时方式通信，编队长机又与其3架僚机通过TKS-2-27在另外一个频率上通信。
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无线电电子对抗系统包括SPO-15LM（L-006）“桦树”雷达告警接收机、L-203“栀子花”主动干扰机或SPS-171（L-005S）“吸附”电子对抗吊舱和APP-50箔条/曳光弹投放装置。其中，雷达告警接收机装在进气道外侧和垂尾上，可提供全向告警；电子对抗吊舱安装在翼尖，早期型装L-203，后期型装L-005S。APP-50投放装置共有3个，分别安装在尾锥段的上部和下部，共有96枚干扰弹。该机还可使用L-190“弯刀”电子对抗吊舱。

PNK-10系统包括“机动”V数字式导航计算机、SAU-10自动驾驶仪、大气数据系统、惯性导航系统、各种无线电导航设备等。SEI-31-10“水仙花”系统包括“轨道”20计算机、ILS-31平视显示器（苏联/俄罗斯称之为瞄准-驾驶显示器）和座舱正面仪表板右上角的下视显示器。ILS-31可以采用笔划法和光栅法显示，下视显示器可显示雷达瞄准系统和光电瞄准系统的信息。


武器
 右侧翼根边条内部有1门GSh-301型30mm航炮，备弹150发。共有10个外挂点，其中机腹中线串列2个，进气道前下部2个，翼下4个，翼尖2个。最大外挂重量为4400kg或6000kg。最多可以携带10枚空空导弹。典型的武器配置为：机腹中线挂2枚R-27R中距空空导弹或2枚R-33中远距空空导弹，进气道下挂2枚R-27ER中远距空空导弹或2枚R-27ET中距空空导弹，翼下内侧挂2枚R-27T中近距空空导弹，翼下外侧和翼尖挂4枚R-73近距空空导弹。对地攻击时可带8枚500kg的炸弹，16枚250kg炸弹或4个S-8/S-13/S-25型火箭弹发射器。
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苏-33

Su-33
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苏-33是苏联苏霍伊实验设计局（今俄罗斯苏霍伊股份公司）在苏-27战斗机的基础上为苏联海军（今俄罗斯海军）研制的第三代双发重型舰载战斗机，主要用来为苏联/俄罗斯海军的航母编队提供防空能力，并可执行侦察和伙伴空中加油等任务。该机也是苏联/俄罗斯首次列装部队的常规起降舰载战斗机。

苏-33（Su-33）
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苏-33是苏联苏霍伊实验设计局（今俄罗斯苏霍伊股份公司）在苏-27战斗机的基础上为苏联海军（今俄罗斯海军）研制的第三代双发重型舰载战斗机，主要用来为苏联/俄罗斯海军的航母编队提供防空能力，并可执行侦察和伙伴空中加油等任务。该机也是苏联/俄罗斯首次列装部队的常规起降舰载战斗机。

俄罗斯海军编号苏-33，在国家定型完成之前编号为苏-27K，其中“K”是俄语“舰载”的首字母（已按发音转为英语字母）。北约组织命名为“侧卫”D（FlankerD），有时也称之为“海侧卫”（Sea Flanker）。

苏霍伊股份公司研制，阿穆尔（河畔）共青城飞机制造联合体股份公司（KnAAPO）生产。发动机由“土星”科研生产联合体股份公司研制。

苏-33的主要型别和改型方案

●苏-33 基本型，为单座空中优势战斗机，主要执行防空、制空、侦察和伙伴空中加油等作战任务。

●苏-33M 苏-33的多功能改进型方案，提出时称为苏-27KM。计划换装推力矢量发动机并相应改进电传飞控系统，换装新的驾驶/导航综合系统，换装苏-27M战斗机的火控系统，换装采用平板缝隙阵列天线的“甲虫”脉冲多普勒雷达，用2个大型多功能彩色液晶显示器取代原有的大多数机电模拟式仪表，并综合R-77中距空空导弹、Kh-31A反舰导弹、Kh-31P反雷达导弹以及其他各种空地弹。

●苏-27KUB 苏-33的并列双座战斗教练机改型，编号中的“UB”是俄语“战斗教练机”的缩略语（已按发音转为英语字母，下同）。该机有时被称为苏-33UB，但截至2009年12月，该机并未完成国家定型试验，而俄罗斯海军也没有列装该机的计划，因此其这一编号仍是非正式的。苏霍伊实验设计局从1989年开始研制该机，原型机编号T10KUB，俄罗斯海军称之为苏-27KUB。1998年10月21日，苏霍伊股份公司首次向外界公布了苏-33UB的存在。在研制阶段共使用了3架原型机，即T10KUB-1、T10KUB-2和T10KUB-3。其中T10KUB-1由T10K-4改装，采用了新的前机身、机翼和尾翼，于1999年4月29日首飞，同年9月3日在位于乌克兰克里米亚半岛的“银针”舰载机陆基试验场完成首次模拟拦阻着舰，9月6日在该试验场完成首次模拟滑跃起飞，10月6日在“库兹涅佐夫”号航母上完成首次滑跃起飞和拦阻着舰。2000年6月16日，T10KUB-1在进行低空大表速试飞时发生事故，右鸭翼、前机身、座舱盖及部分其他部件损坏，经返厂修理后于2000年12月19日重返飞行。2001年8月在莫斯科航展上首次公开展出（此时机体编号为21），除静态展示外，还与苏-33和苏-25UTG进行了空中编队飞行，但没有进行机动飞行表演。2002年，该机开始换装稳相加速器股份公司的“甲虫”MS脉冲多普勒雷达后的试飞，2003年1月又换装了“甲虫”MSF无源相控阵雷达进行试飞。2004年11月，该机又在“库兹涅佐夫”号航母进行了试验。T10KUB-2是由KnAAPO全新制造，计划进行一些改进，其中包括增大机内载油量。该机于2005年8月在莫斯科航展上首次公开亮相（静态展示）。

[image: ]


[image: ]


苏-27KUB的中机身、后机身、进气道、垂尾、拦阻钩和起落架等结构与苏-33相同，主要的不同之处包括：采用并列双座座舱和新设计的前机身；采用新设计的机翼，翼展和机翼面积增大，机翼折叠线外移，折叠角度也更大；增大了前翼面积，平尾面积略有增大且不可折叠；在电传飞控系统中集成了发动机控制，实现了综合飞行/推力控制；换装了机载制氧系统和机载惰性气体发生系统；左侧风挡前方的光电雷达由布置在右侧改为布置在中央；座舱内装有多功能彩色液晶显示器等。

●苏-28 空中预警型方案，在机背装备旋转天线罩。该型机没有投入工程研制，苏-28这一编号后来曾被苏-25UT使用。

●苏-27KRTs 苏-27K的侦察型改型方案，编号中的“RTs”是俄语“侦察与目标截获”的缩略语。计划配装加密通信系统、侦察数据链、毫米波侦察雷达以及通信/电子侦察设备。

●苏-27KPP 苏-27K的电子战改型方案，编号中的“PP”为俄语“电子战与控制”的缩略语。

设计特点

苏-33是世界上第一种采用三翼面布局的舰载战斗机。为实现滑跃起飞和低速进场着舰，该机在苏-27的基础上对气动布局进行了全面改进设计，通过增加前翼而成为三翼面布局，并在机翼后缘增设了单缝襟翼。为适应拦阻着舰，该机在尾锥下方加装了着舰拦阻钩，加强了起落架和相关的机身与机翼结构。为满足甲板和机库停放的需要，该机采用了可折叠的机翼、平尾、尾锥和空速管。为适应海上使用环境，对结构和材料有针对性地采取了防腐蚀和密封措施。该机的机体材料仍主要采用铝合金、钛合金和钢，主要采用焊接和铆接工艺制造和装配。另外一个重要改进是采用了三轴模拟式电传飞控系统，并将亚声速时的静不稳定度进一步放宽到15%。
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除特别指明外，以下描述均针对苏-33与苏-27基本型的不同之处。


机身
 座舱风挡前方的光电雷达从苏-27的中间位置移至右侧，尾锥缩短以防止在舰上起降时擦尾。尾锥后段可向上折叠，机头空速管可向下折转收起。尾锥中的减速伞被雷达告警接收机代替。苏-27KUB的光电瞄准系统重新布置到座舱风挡前方中间位置。按原定计划，苏-27KUB生产型飞机的尾锥较长且位置更高，截面形状也变为方形。


机翼
 面积略有增大。为适应加装前翼，对边条翼的形状进行了修改。每侧机翼后缘布置有两段单缝襟翼和一段襟副翼。每侧机翼前缘有三段襟翼。机翼外段可向上折叠，折叠前后位置的夹角约135°。机翼后缘的襟副翼和外侧单缝襟翼在机翼折叠后处于下偏位置，以避免与垂尾接触。机翼折叠后的翼展与折叠后的平尾相同。苏-27KUB的翼展增至16.4m（包括翼尖部分），机翼面积增至71.4m2
 ，机翼折叠线外移（不折叠部分的翼展与平尾展长翼展相同），所以机翼的折叠角度也更大。苏-27KUB还在前缘襟翼与翼面结合处使用了柔性材料，消除了缝隙，使前缘襟翼偏转时与翼面之间可保持光滑连续，进一步改善了飞机的气动性能。
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前翼
 为后掠全动式翼面，用于增升和提供额外的俯仰控制。前缘后掠52°。该机的前翼与苏-30M（带有前翼的型别）、苏-34和苏-27M的前翼相同。苏-27KUB的前翼前缘后掠角减小，面积有所增大。T10KUB-2的前翼有所变化，其前缘改为双后掠。


尾翼
 与苏-27相同，但平尾外段可向上折叠约90°。平尾折叠后的翼展与折叠后的机翼相同。苏-27KUB的平尾进行了修型，弦长和面积也有所增大，并且不可折叠。此外，方向舵和腹鳍的形状也与苏-33有所不同。
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起落架
 主起落架为单轮，轮胎规格1030×350。前起落架改为双轮，轮胎规格620×180。前轮可操纵转向±60°。各起落架支柱上均装有用于舰上系留和牵引的接头。尾锥后段下方装有着舰拦阻钩。

[image: ]



动力装置
 苏-33和苏-27KUB都装有2台AL-31F3涡扇发动机，起飞时可使用特殊的加力推力状态，此时的单台加力推力125.4kN（12800kgf）。不使用该状态时的加力推力与AL-31F的相同。前机身左侧有可收放的空中受油探管，最大受油速度为2300L/min。机腹中线挂架可挂UPAZ-1A伙伴加油吊舱。苏-27KUB的发动机采用了全权数字电子控制系统，并计划换装增大推力的AL-31F改进型发动机和采用推力矢量喷管。
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座舱
 采用K-36DM第2批次零/零弹射座椅。苏-27KUB采用并列双座，以确保2名飞行员在着舰时均可看到甲板和信号灯。苏霍伊实验设计局通过试验认为，采用并列双座客观上还有利于拓展任务功能。


飞控
 采用SDU-10K三轴四余度模拟式电传飞控系统和PNK-10K驾驶/导航综合系统（其中包括SAU-10K自动飞控系统）。前缘襟翼的偏转控制被纳入电传飞控系统的俯仰控制功能中。前翼偏转范围-51.5°～+35°，不能差动。苏-27KUB的电传飞控系统集成了发动机控制，可提供综合飞行/推力控制功能。该机还同时对传统的中央驾驶杆和新设计的侧驾驶杆进行了试飞评价。


机电
 改进了飞机液压系统，为前翼和机翼后缘双缝缝翼的偏转、机翼和平尾的折叠、着舰拦阻钩和空中加油探管的收放等供压。苏-27KUB装有机载制氧系统和机载惰性气体发生系统，取代了氧气瓶和氮气瓶，简化了维护保障。


航电
 装有海军型TKS数据链。采用SUV-27K火控系统和RLPK-27K雷达瞄准系统，其中后一系统中的雷达为N001K，在苏-27雷达的基础上针对海上使用环境进行了改进。火控系统采用了新的软件和算法。装有OEPS-27K光电瞄准系统。导航设备为海上使用进行了优化，装有自动进场设备。前起落架支柱装有反射器，以增大放下时的雷达截面积。箔条/曳光干扰弹的数量减少到每侧24枚。其余与苏-27基本型相同。在KnAAPO进行维修时，该机又加装了L-150“蜡笔”雷达告警接收机和A737格洛纳兹/全球定位系统。苏-27KUB采用了新的航电系统，原型机机头最初装配重，2002年开始安装稳相加速器股份公司的“甲虫”MS机械扫描脉冲多普勒雷达进行试飞。按原定计划，生产型机将先采用“甲虫”MS雷达或“甲虫”MSF无源相控阵脉冲多普勒雷达，最终将配装季霍米洛夫仪器设计科学研究院股份公司的有源相控阵雷达。座舱内有5台大型彩色液晶多功能显示器，其中1台的对角线长度为530mm，其余4台的对角线长度为380mm。


武器
 航炮及外挂武器与苏-27基本型大致相同，但外挂点数量增至12个（翼下挂点数量由4个增至6个），最大外挂重量增至6500kg。苏-27KUB的最大外挂重量增至8000kg。
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苏-35

Su-35
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苏-35是俄罗斯苏霍伊股份公司在苏-27的基础上为俄罗斯空军改进研制的一种先进的第三代双发重型多功能战斗机，主要针对F/A-18E/F“超级大黄蜂”第2批次、EF2000“台风”、“阵风”等先进的第三代战斗机和其他升级改进后的第三代战斗机而设计，用于满足俄罗斯空军在第四代战斗机（按俄罗斯划代标准为第五代）服役之前的装备需求。

苏-35（Su-35）

苏-35是俄罗斯苏霍伊股份公司在苏-27的基础上为俄罗斯空军改进研制的一种先进的第三代双发重型多功能战斗机，主要针对F/A-18E/F“超级大黄蜂”第2批次、EF2000“台风”、“阵风”等先进的第三代战斗机和其他升级改进后的第三代战斗机而设计，用于满足俄罗斯空军在第四代战斗机（按俄罗斯划代标准为第五代）服役之前的装备需求，可执行防空、制空、对地/对海攻击等多种作战任务。苏霍伊股份公司编号为Su-35（苏-35），在完成定型试验前编号为苏-27BM，其中“BM”是俄语“重大升级”的缩略语（已按发音转为英语字母，下同）。至2009年12月，该机还没有完成国家定型试验，但俄罗斯空军已采用了苏-35这一编号。苏霍伊股份公司研制，阿穆尔（河畔）共青城飞机制造联合体股份公司（KnAAPO）生产。发动机由“土星”科研生产联合体股份公司研制，乌法发动机工业联合体股份公司生产。电传飞控系统由莫斯科航空电子科研生产联合体股份公司研制和提供。雷达系统由季霍米洛夫仪器设计科学研究院股份公司研制。

设计特点

苏-35总的研制思路是利用成熟平台，加强系统集成，局部应用突破性技术，带动总体性能跃升。该机充分吸收了苏霍伊股份公司在苏-27战斗机家族改进研制过程中所积累的大量技术和经验，同时借鉴了俄罗斯四代机的部分设计思路，直接应用了部分在研制四代机过程中所取得的技术成果，不仅具有比苏-27战斗机更高的敏捷性、机动性和空战能力，而且具有比苏-30M系列战斗机更强的对地攻击能力，综合作战效能显著提高。苏-35基本沿用了苏-27常规布局，重点围绕提高战术技术性能、改善机载系统可靠性、延长机体寿命三方面展开设计工作。该机的主要特点是：通过开展全机结构强度优化设计，使结构使用寿命设计值由苏-27的2000飞行小时提高到6000飞行小时或30年；引入了由俄罗斯科学院电磁学理论与应用研究所和苏霍伊股份公司联合开发的部分低可探测技术，适度降低了雷达截面积；配装了增大推力的推力矢量发动机，增大了机内燃油容量，同时增加了大型副油箱的携带能力；采用了飞机综合控制系统，以及综合式模块化核心航电系统和全新的座舱显示与控制系统等。以下描述均主要针对该机与苏-27基本型的不同之处。
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机体
 对飞机总体布置进行了较大调整，同时对管路和电缆进行了重新布设。增大了机翼外翼段和垂尾的相对厚度，以满足增加翼下挂点、加强结构和设置结构油箱的需要。改进了机头，以适应换装大功率无源相控阵雷达新型光电雷达。加长了尾锥。取消了机背的减速板。取消了机头空速管，在前机身两侧各安装了2个大气数据传感器。为适应起落架的改动，对结构做了适应性改进。为适应新型发动机，加强了后机身和发动机安装点。通过对中央翼段下壁板、外翼段与中央翼段对接区、外翼段壁板、垂尾壁板、座舱盖等部位进行加强，并采用高寿命的连接部件及高寿命材料，提高了飞机抗载荷能力，使飞机结构使用寿命大大提高。经苏-27机体疲劳试验及试飞证明，采取上述改进措施后，苏-27的结构使用寿命由原定2000飞行小时提高到4000飞行小时。苏-35在此基础上进行了进一步优化，可实现6000飞行小时或30年的结构使用寿命设计目标。通过座舱盖镀膜，在机翼前后缘、机身侧面、进气道内管道和发动机压气机叶片涂覆吸波材料，应用保形射频天线，偏转雷达天线阵面，取消机头和座舱外侧的空速管等措施，可使苏-35前向角域内的雷达截面积均值由苏-27的超过15m2
 减缩至大约4m2
 。


起落架
 主起落架和前起落均加强，以适应起飞重量的增大。前起落架改为双轮，并增加了防护装置。


动力装置
 2台AL-41F-1S（即117S）涡扇发动机。单台最大推力为86.2kN（8800kgf），加力推力为142.1kN（14500kgf）。该发动机是AL-31F发动机的改进型，由苏霍伊股份公司、“土星”科研生产联合体股份公司和乌法发动机工业联合体股份公司联合研制，三方的投资分别占40%、30%和30%。设计使用寿命为4000h，首翻期及二次维修间隔均为1000h。采用配套的无氧起动系统，可以使发动机摆脱补氧起动，进一步压缩了飞机的再次出动准备时间。采用全权数字电子控制系统，并综合了原来分离的加力喷口调节器、进气调节器、起动控制箱和飞行小时计数器。外机匣结构形式的改进，使得低压压气机叶片在列装部队就可进行更换。取消了进气道防护网，扩大了进气道喉道面积。采用推力矢量喷管。安装在附件机匣上的发动机油泵既控制喷口收扩，又控制喷管偏转，其驱动油流量为85L/min。扩大了1号和2号燃油箱（均布置在中央翼段中）的容积，并在垂尾根部和尾梁中部分别增设1个机内油箱，使机内油箱载油量增加了2100kg。可在翼下共挂2个2000L的PTB-2000副油箱。滑油系统与AL-31F发动机基本相同，不同的是滑油箱容积加大，油量增加了3L，同时在滑油箱内设置了防滑油倒流装置，使飞机处于倒飞和负过载状态的持续时间由15s提高到23s。在前机身左侧加装了空中受油装置。
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飞控
 采用莫斯科航空电子科研生产联合体股份公司的KSU-35三轴四余度数字式电传飞控系统。该系统向上被集成到飞机综合控制系统中，向下将电传操纵由俯仰轴扩展到三轴，将纵轴的模拟式电传改为数字式，并将分离的失速告警、过载限制、大气数据传感器、起落架收放控制、主轮刹车控制和防滑等全部集成在其中。取消了减速板，利用两侧方向舵同时内偏来实现减速功能。矢量喷管的控制系统也被集成到飞机综合控制系统中，其偏转、回中等控制指令由飞机综合控制计算机解算后，通过电传飞控系统发出。该喷管能以35°/s的速度偏转，偏转范围为±15°，使用范围为飞机表速不超过550km/h，高度没有限制。


机电
 在机电系统/设备中增加了嵌入式故障检测模块，可在不使用地面综合检测设备的情况下进行机内自检和故障隔离。采用功率更大的辅助动力装置（TA14-130-35），可提供备份电源和空调气源，以保证飞机在无地面电源且发动机不开车的情况下完成通电自检。采用数字式空调控制系统。装有机载制氧系统。
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航电
 采用综合式模块化核心航电系统。2台核心处理计算机互为备份，通过苏联/俄罗斯国标26765.52-87（GOST 26765.52-87，对应于美军标1553B）数据总线在子系统/设备间建立互连，同时通过光纤通道实现视频传输。机上软件采用模块/层级结构和应用软件与操作系统的开放式标准接口，提高了软件的重构能力、功能扩展和模块复用能力。系统具有多传感器数据综合与融合能力。配装了进行一定程度功能综合的新型通信系统，装有机群协同数据链和通用战术数据链，数据通信能力有了较大提高。采用“雪豹”E无源相控阵雷达，其天线口径为960mm，发射机最大峰值功率达20kW，最大平均功率达5kW，除可在俯仰和垂直方向进行电扫描外，整个雷达天线装在可转动的基座上，可显著地扩大覆盖范围，并能在必要时改善前向角域的雷达截面积。该雷达的对地工作方式中包括了多普勒波束锐化、合成孔径雷达和地面移动目标指示。OEPS-35光电瞄准系统由座舱风挡前方靠右侧的OLS-35光电雷达和飞行员头盔瞄准具组成。光电雷达的探测距离明显增大，但系统没有实现光电传感器综合，头盔瞄准具的性能也较一般，与苏-27的头盔瞄准具相比改进不大。综合自防御电子战系统采用了新型的雷达告警/电子侦察设备、导弹来袭告警设备、激光告警接收机、主动干扰机和无源干扰设备，侦察/告警和干扰对抗的功能/性能均有较大提高。
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导航系统采用高精度激光陀螺惯性导航/卫星导航系统，以及无线电近距导航、定向与着陆引导系统等传统导航设备。有数字地图系统。座舱信息显示管理系统具有充分的余度和备份显示与控制能力。座舱布局采用1台带有正前方控制板的IKSh-1M平视显示器和2台305mm×230mm（12in×9in）的MFI-35高分辨率（1400×1050）多功能彩色有源矩阵液晶显示器。一体化的备份显示仪表能综合测量、计算和显示保证基本飞行的各种参数，如陀螺磁航向、滚转角、俯仰角、低空压力、气压高度、表速、垂直过载、垂直速度、马赫数及侧滑角等。配套系统还包括一体化的地面任务规划及飞行后信息处理系统，功能包括在数字地图背景下生成战术和导航环境，在生成的导航环境背景下生成飞行计划，为飞机准备飞行任务，进行地面任务规划，批准飞行规划任务，将任务规划数据及地图数据加载到机载系统中，着陆后根据机载任务数据及话音/视频记录设备记录的数据，辅助飞行员或地勤人员进行作战任务评估和飞机系统状态及故障分析等。
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武器
 右侧翼根边条内部有1门GSh-301型30mm航炮，备弹150发。共有12个外挂点（比苏-27增加2个），其中机腹中线串列2个，进气道前下部2个，翼下6个，翼尖2个。最大外挂重量为8000kg。该机可使用苏-30M系列能够使用的所有武器，且同一种武器的搭载数量比苏-30M更多或相当；另外，还计划综合一些新型武器，如超远距空空导弹、新型防区外空地导弹和反雷达导弹、轻型制导炸弹等。
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JAS-39“鹰狮”

JAS-39 "Gripen"
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JAS-39是瑞典萨伯集团为瑞典空军研制的第三代单发轻型超声速多功能战斗机，用来取代瑞典空军的萨伯37“雷”式战斗机。

JAS-39“鹰狮”（Gripen）
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JAS-39是瑞典萨伯集团为瑞典空军研制的第三代单发轻型超声速多功能战斗机，用来取代瑞典空军的萨伯37“雷”式战斗机。该机按“基本平台、一机多用”的思想设计，只需改变航电系统的软件和硬件，就能使同一架飞机执行多种不同的任务。瑞典国防部编号JAS-39，命名为“鹰狮”（Gripen，英语Griffin）。编号中的“J”“、A”“、S”分别代表“截击”、“攻击”和“侦察”的首字母。
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总承包商为萨伯集团。英国BAE系统公司从1999年开始承担中机身的装配工作。南非丹尼尔公司从2000年开始参与后机身段、主起落架以及北约组织标准挂架的制造。发动机由沃尔沃航空公司与美国通用电气航空集团联合改进研制。起落架由英国APPH公司提供。机轮和轮胎由美国固特异轮胎与橡胶公司提供。防滑装置由美国飞机刹车系统公司提供。辅助动力装置由微型涡轮发动机英国公司（法国微型涡轮发动机公司的子公司）提供。改进的飞控计算机由美国洛克希德·马丁公司（简称洛·马公司）提供。激光惯性导航系统和环境控制系统由美国霍尼韦尔国际公司提供。雷达由BAE系统公司与萨伯微波系统公司联合研制。
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JAS-39的主要型别和改型

●JAS-39A 最初的单座型。最后1架在2002年9月6日交付。后期生产型加强了起落架和机翼结构，结构重量增大200kg，更新了飞控软件，最大起飞重量增至14000kg，结构使用寿命从此前的3000飞行小时延长到4000飞行小时。

●JAS-39B 双座战斗/教练型，主要用于换装训练和战术训练，同时具备作战能力。1989年7月瑞典议会批准研制，原型机于1995年9月29日出厂，1996年4月29日首飞。首架生产型在1996年2月29日完成总装，同年11月22日首飞。另外制造了1架疲劳试验机体，从1996年2月开始进行16000h的疲劳试验。采用串列双座，机身比JAS-39A加长0.655m，航电系统/设备和座舱布局与JAS-39A一致，取消了内置航炮，环境控制系统的进气口由机身两侧改为机腹，并装有在弹射时保护后座飞行员免受座舱盖碎片伤害的安全气袋。后舱没有平视显示器，但有1台用于显示前舱平视显示器视景的飞行数据显示器（FSD）。

●JAS-39C/D JAS-39A/B的改进型，包括第2批订货中的最后20架机和第3批订货中的全部64架机。首架生产型JAS-39C于2002年8月14日首飞，同年9月6日交付FMV进行验收试验。首架生产型JAS-39D于2004年6月2日首飞。主要的改进包括：为发动机采用了全权数字电子控制系统；加装了空中受油探管；为雷达换装了被称为模块化机载计算机系统（MACS）的新型处理机；预备了集成萨伯集团的红外光学跟踪与识别系统（IR-OTIS），该系统具有红外搜索与跟踪（IRST）系统和前视红外（FLIR）两种工作方式；集成了改进型电子战系统；换装了全彩色显示器，加装了头盔显示/瞄准系统等。第2批订货中的最后20架机均为单座型，虽然也编号为JAS-39C，但采用的是过渡构型，配装了第3批飞机的新型显示处理机和空中受油探管，但没有引入全部的改进。
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●下一代“鹰狮”验证机（Gripen NG Demo） 为下一代“鹰狮”计划研制的验证机，最初称为“鹰狮”验证机（Gripen Demo）。FMV于2007年10月与萨伯集团签订了该机的研制合同。此前，萨伯集团已在2007年7月宣布为该机选择通用电气航空集团的F414G涡扇发动机，该发动机基于F/A-18E/F战斗机（本手册另有详述）所配装的F414-GE-400，为适应单发使用而对全权数字电子控制系统做了改进，加力推力超过97.9kN（22000lbf）。该计划的风险合作伙伴还包括：丹麦特玛公司，负责制造一些结构部件；英国APPH公司，负责研制起落架；英国马丁·贝克飞机公司，负责提供新型弹射座椅；霍尼韦尔国际公司，负责提供大气数据计算机、环境控制系统、生命保障系统和无线电高度表；美国罗克韦尔·柯林斯公司，负责提供飞行管理计算机、与JAS-39C/D相同的衍射光学平视显示器和3台全新的152mm×203mm（6in×8in）多功能彩色有源矩阵液晶显示器。2009年3月，萨伯集团还与塞莱克斯-伽利略公司签署了联合为该机研制有源相控阵雷达的合同。
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●“海鹰狮”（Sea Gripen） 下一代“鹰狮”的舰载型方案，2009年12月推出。旨在获得印度和巴西的舰载战斗机订货。

●增强型“鹰狮”（Enhanced Gripen） 为2010年左右的中期寿命升级规划的构型，2001年中期首次公布有关细节。拟换装有源相控阵雷达和多功能综合防御性航电系统（MIDAS）。其中MIDAS是新一代综合电子战系统，用来取代JAS-39C/D所采用的EWS39综合电子战系统。该型机还将换装推力更大的发动机，其首选为EF2000战斗机（本手册另有详述）所使用的EJ200，备选为法国的M88-3和美国的F414。还有可能采用保形油箱。该计划可能已被下一代“鹰狮”计划所取代。

设计特点

JAS-39采用了与萨伯37类似的近距耦合的鸭式布局和两侧进气道，但鸭翼是全动式。该机在设计上充分考虑了简化维护，并能够利用瑞典的高速公路起降和作战。该机的设计目标是每飞行小时只需要10个维修工时，而平均故障间隔时间达到9h。在2000年前，该机在实际使用中已达到的指标分别是12个维修工时和7.6h。该机能够在宽度9m、长度600m的高速公路跑道上完成战斗起飞（瑞典的V90高速公路路段标准为宽度17m、长度800m），而且在2000年前已验证了10min（空战构型）和20min（对地攻击构型）的再次出动准备时间。机体较多采用了复合材料，按重量计算，59%为铝、20%为碳纤维复合材料、8%为钛，5%为钢、8%为其他材料。该机的结构使用寿命设计为4000飞行小时（最初为3000飞行小时）或20年，疲劳试验机体进行了16000小时的试验，相当于设计使用寿命的4倍。
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机身
 传统的半硬壳式结构，主要由铝合金制成，雷达罩以及各种舱门和口盖由复合材料制成。后机身两侧各有1个减速板。机头空速管末端两侧有很小的边条，有利于在大迎角状态下保持机身两侧涡流的对称性。


机翼
 切尖三角形中单翼。前缘内段和外段均后掠55°，中段后掠52°。每侧机翼前缘有两段襟翼，其中内侧襟翼在展向上基本处于前翼翼尖外侧，而外侧襟翼前伸形成了锯齿。每侧机翼后缘有两段升降副翼。翼盒由复合材料制成。


前翼
 位于座舱后下方、进气道前段两侧上部，前缘后掠58°，由碳纤维复合材料制成。飞机着陆后，前翼可下偏很大角度，作为减速板使用。


尾翼
 悬臂式垂尾，后部有方向舵。垂直安定面由碳纤维复合材料制成，方向舵由铝合金制成。


起落架
 液压收放的前三点起落架，按高下沉率的要求设计。主起落架为单轮，前起落架为双轮。主起落架向前收入机身两侧，前起落架向后收起。主轮轮胎规格为25.5×8.0-14，前轮轮胎规格为14×5.5-6。采用碳刹车盘。前轮可操纵转向。


动力装置
 1台RM12（F404-GE-404的改型）加力式涡扇发动机，最大推力54.0kN（12150lbf），加力推力80.5kN（18100lbf）。第3批生产型飞机采用改进的RM12UP，重新设计了涡轮，改进了火焰稳定器，并采用全权数字电子控制。采用带有边界层隔板的固定式两侧进气道。燃油装在机翼和机身中的整体油箱（结构油箱）中，燃油管理系统由法国英特技术公司提供。左侧进气道上部可安装英国飞行加油公司液压收放的空中受油探管。瑞典空军的飞机可在机腹中线和翼下内侧挂点挂3个1275L的副油箱，或者在机腹中线和翼下全部挂点共挂5个530L的副油箱。出口型飞机可在机腹中线和翼下内侧挂点挂3个1136L（300gal，美）的副油箱。
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座舱
 空调增压座舱。采用美国古德里奇公司的整体圆弧风挡，座舱盖向左侧开启。采用英国马丁·贝克飞机公司的S10LS零/零弹射座椅。座椅后倾28°。


飞控
 采用三轴三余度数字式电传飞控系统。该系统同时连接到航电系统。系统可提供自动驾驶功能。首批生产型机的飞控计算机由BAE系统公司提供，从第2批飞机开始改用洛·马公司的产品。采用美国穆格公司的作动器。两侧鸭翼的控制互相独立，与升降副翼共同完成俯仰和横滚控制。前缘襟翼可自动偏转。
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机电
 2套独立的液压系统。电源系统主要是1台美国汉胜公司的恒速恒频交流发动机，功率为40kVA，提供频率为400Hz的交流电。美国古德里奇公司的辅助/应急动力系统，由安装在齿轮箱上的涡轮、液压泵和1台10kVA的交流发电机组成，在发动机或主发电机失效时为飞机提供辅助的电力和液压动力。系统中的涡轮利用发动机或辅助动力装置的引气起动，还可自动选择由蓄电池组起动。辅助动力装置和空气涡轮起动机用于在必要时起动发动机、为空调系统提供引气和驱动备用发电机。首批40架生产型机的辅助动力装置为TGA15-090，此后改用TGA15-328（10架装TGA15-090的第2批生产型机后来也换装）。从第106架生产型机开始又换装了汉胜公司的辅助动力装置，其余生产型机将通过翻新换装。出口型机可选装机载制氧系统。第3批次飞机采用了萨伯集团的通用电子控制装置（GECU），取代了此前互相独立的燃油、液压和空气循环控制器。航电-联合式系统。在设计上没有追求集中监控（如采用公用设备管理系统或飞行器管理系统）和综合处理，而是在飞控、机电和航电系统中大量引入微处理机，并通过多条总线和备份连接建立合理的系统构架。整个飞机系统中的计算机/处理机数量超过30台，软件规模接近300万行源代码。装有萨伯集团的SDS80中央计算系统（系统计算机最初为D80，1994年后改用D80E，从第92架生产型机开始改用D96），采用5条美军标1553B数据总线（包括飞控系统总线）在子系统/设备间建立互连。系统计算机同时挂在5条1553B数据总线上，正常情况下是所有1553B总线的控制器。当系统计算机出现故障时，飞控系统总线将由飞机接口单元（AIU）接管控制，而大气数据计算机、各种导航系统/设备和1台显示控制处理机等均与该总线相连，以保证完成正常飞行。机上的通信设备组成了战术无线电系统（TARAS）。该系统使JAS-39能够与空中和地面装备交换态势感知、敌我识别、飞机位置与状态等信息，并在其间建立安全、抗干扰的话音通信。系统组成包括通信与数据链39（CDL39），其中萨伯集团的机群协同数据链可在4架JAS-39之间建立信息交换，并通过其中1架与其他JAS-39的4机编队互联互通。早期的飞机还配装萨伯集团的甚高频/超高频通信电台，JAS-39C/D换装了德国罗德与施瓦茨公司的MSAR系列6000A电台。此后，罗克韦尔·柯林斯公司承担了瑞典空军的Ra-90项目，为JAS-39机队引入了新的数字式跳频电台。该项目已于2005年完成。出口型飞机一般装有可支持Link16数据链的通信设备和萨伯集团的GUS1000声频管理系统。
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主要的任务传感器包括PS-05/A全波形多功能脉冲多普勒雷达、电子战系统中的无源探测设备和萨伯集团的敌我识别装置，第3批次飞机还预备了在座舱风挡前方加装红外搜索与跟踪/前视红外系统。电子战系统包括萨伯集团的雷达告警接收机（装在翼尖导弹滑轨式挂架的前端和后端）、主动干扰机和箔条/曳光弹投放装置。JAS-39C/D可配备EWS39综合电子战系统，其组成包括雷达告警接收机/电子支援设备、导弹来袭告警装置、激光告警接收机、主动干扰机、装入每侧翼下2个挂架中的箔条/曳光弹投放装置和装入每侧翼下1个挂架后端的电缆拖曳式雷达诱饵等。可在右侧进气道下方的挂点处挂载以色列拉菲尔先进防务系统公司的“莱特宁”侦察/瞄准吊舱（瑞典国防部编号PWS39）。机腹中线可挂萨伯集团的SPK39模块化机载侦察吊舱系统。出口型飞机可配装英国云顿公司的“威康”72C模块化侦察吊舱。
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主要的导航定位设备包括大气数据计算机、激光陀螺惯性导航系统和无线电高度表等。可配装1998年开始研制的新型综合导航系统（NINS），该系统可实现导航数据的融合。还可配装新型综合着陆系统（NILS），以提供Ⅰ类条件下的自动进场能力。
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握杆操纵控制、夜视镜兼容的“玻璃座舱”。采用美国凯泽电子公司的衍射光学平视显示器，既可显示笔画字符，又可显示光栅图像。首批30架生产型机采用萨伯集团的PP1或PP2显示处理机；第2批飞机改用PP12 Mk2，开始具备了彩色显示能力，JAS-39C/D改用PP12 Mk4。采用萨伯集团的EP17下视显示系统，包括3台120mm×150mm的阴极射线管显示器。JAS-39C/D改用3台萨伯集团的MFID 68型152mm×203mm（6in×8in）多功能彩色液晶显示器。通常，左侧下视显示器用作飞行数据显示器，显示各种飞行数据；中间显示器用作水平态势显示器（HSD），显示数字地图和叠加在数字地图上的战术信息；右侧显示器用作多传感器显示器（MSD），显示雷达、红外传感器和外挂任务传感器的态势感知情况。2001年年初曾对法国泰雷兹集团的“守护者”头盔显示/瞄准系统进行了装机试飞，2005年又对BAE系统公司的“眼镜蛇”系统进行了试飞。在FMV于2007年10月授予萨伯集团的合同中，包括了为该机购买和集成“眼镜蛇”头盔显示/瞄准系统的内容。在升级E19作战飞行软件时，全部14架JAS-39D都将采用全面重新设计的后座舱。
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武器
 前机身左下方装有1门27mm的“毛瑟”BK27航炮。共有8个外挂点，其中机腹中线1个，右侧进气道前部下方1个，翼下4个，翼尖2个。机腹中线挂点的承载能力为1100kg，右侧进气道下部挂点为250kg，翼下内侧挂点为1300kg，翼下外侧挂点为600kg，翼尖挂点为110kg。全机最大外挂重量为5000kg。外挂的主要空战武器包括AIM-120B/C中距空空导弹和AIM-9L或“依尔依斯特”近距空空导弹。外挂的主要空地武器包括“金牛座”防区外导弹、RBS15F空舰导弹、AGM-65通用战术导弹、“宝石路”GBU-10/12/16激光制导炸弹、DWS39滑翔子母炸弹和各种普通炸弹、子母炸弹和火箭弹发射器等。2008年3月6日，该机首次试射了“流星”中远距空空导弹的制导试验弹。
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F-15“鹰”

F-15“Eagle”
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F-15是美国波音公司为美国空军研制的第三代双发重型超声速空中优势战斗机，用来取代美国空军的F-4Ⅱ“鬼怪”战斗机，主要用于执行制空和防空作战任务，是美国空军现役的主力空中优势战斗机。

F-15“鹰”（Eagle）

F-15是美国波音公司为美国空军研制的第三代双发重型超声速空中优势战斗机，用来取代美国空军的F-4Ⅱ“鬼怪”战斗机，主要用于执行制空和防空作战任务，是美国空军现役的主力空中优势战斗机。美国空军编号F-15，命名为“鹰”（Eagle）。以色列空军将F-15A/B命名为“鹰”（Baz，英语Eagle），将F-15C/D命名为“兀鹰”（Akef，英语Buzzard）。

总承包商为波音公司。发动机承包商为普拉特·惠特尼公司（简称普·惠公司）。主要的航电设备由雷神公司、诺斯罗普·格鲁门公司（简称诺·格公司）、霍尼韦尔国际公司和英国BAE系统公司等提供。

授权制造商日本三菱重工业公司（MHI）

F-15的主要型别

●F-15A 单座作战型，也是基本型。装F100-PW-100涡扇发动机，共生产了384架，其中装备美国空军365架（包括10架原型机，另有24架生产型机后来转给以色列空军），出口到以色列19架。

●F-15B A型的串列双座的战斗教练机改型。由于单座型在最初设计时就考虑了双座改型，所以该型机在外形上除了座舱盖加大以外，与A型几乎没有什么区别。B型的结构重量比A型大约增加363kg，在航电系统/设备上除去了AN/ALQ-135电子对抗设备，其他均与A型相同。共生产了61架，其中8架出口到以色列。
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●F-15C A型的改进型。首架于1979年2月26日首飞，随后成为标准生产型。最大起飞重量增至30844kg（68000lb），使机内燃油总容量增加1116L，并可增挂2个2839L（750gal，美）的保形油箱。该保形油箱挂在发动机进气道两侧，阻力很小，不降低飞机的机动过载和限制速度，且不影响其他外挂点的使用，其转角处还可挂AIM-7F/M中距空空导弹。该保形油箱也设想可用来装载侦察传感器、雷达探测和干扰设备、激光标识器、微光电视设备、侦察照相机等，但未曾这样使用。共生产了483架，其中18架出口到以色列，55架出口到沙特阿拉伯。
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●F-15D C型的串列双座的战斗教练机改型。D型与C型的差别和B型与A型的差别相同。首架于1979年6月19日首飞。共生产了92架，其中13架出口到以色列，19架出口到沙特阿拉伯。

●F-15J/DJ 日本航空自卫队装备的F-15C/D。1975年，日本选择了F-15来取代F-104J，1978年正式订货，还购买了该机的生产许可证。日本共订购213架机，前14架在美国生产（2架J型和12架DJ型），首架F-15J于1980年6月4日首飞。其后的199架（163架J型和36架DJ型）由MHI按许可证组装和制造，其中前8架（均为J型）由MHI利用麦道公司提供的散件总装，首架于1981年8月26日首飞；此后191架由MHI制造，至1999年12月交付完毕。该型机与C/D型基本相同，但换装了日本研制生产的电子战设备，如J/APR-4雷达告警接收机和J/ALQ-8干扰机等。

●F-15E 多功能战斗机改型，包括多种派生型。

F-15在服役之后进行了一些升级改进，主要包括：

■“多阶段改进计划”（MSIP） 美国空军从1983年2月开始实施该计划，由麦道公司与美国空军的后勤保障中心联合执行，1984年12月开始试飞。旨在全面改进F-15机队的航电系统/设备，主要内容包括：换装新型中央计算机，容量增至原来的4倍，处理速度增至3倍；为43架C/D型配装雷神公司的AN/APG-70雷达，可提供非合作目标识别能力；为C/D型机队加装AN/ALR-56C雷达告警接收机、换装AN/ALQ-135增强型电子干扰设备和换装AN/ALE-45箔条/曳光弹投放装置；用彩色显示器替换了原有的武器控制板等。首架集成了MSIP的F-15C于1985年6月20日交付。A/B型只采用了部分改进，而部分C/D型在出厂前直接引入了MSIP改进。该计划于1997年3月20日全部完成。

[image: ]


[image: ]


■发动机升级 大多数C/D型交付时仍装F100-PW100涡扇发动机，1985年11月开始换装可靠性更好并装有数字电子控制系统的F100-PW-220。2003年10月又开始将A/B/C/D型的F100-PW-100升级为F100-PW-220E，升级后的发动机具有与F100-PW-220相当的可靠性和类似的数字电子控制系统，但成本比新生产的F100-PW-220低得多。首批飞机于2005年9月完成发动机升级。

■雷达升级 1994年10月，美国空军开始将其超过350架（后调整至179架）C/D型上的AN/APG-63雷达升级至AN/APG-63（V）1标准，提高其工作能力，并提供非合作目标识别能力。首架配装AN/APG-63（V）1的飞机于1997年7月18日首飞，至2004年已经完成133架飞机的升级。此外，驻埃尔门多夫空军基地第3战术战斗机联队的18架F-15C还在2000年年底前换装了雷神公司的AN/APG-63（V）2有源相控阵雷达，该雷达将AN/APG-63（V）1的机械扫描天线更换为有源相控阵天线，提高了多目标探测跟踪距离和能力，并可提供更强的非合作目标识别能力。但换装该雷达需改进机上电源和环境控制系统，由于天线较重，为此，飞机在机尾增加了272kg（600lb）的配重。2007年10月，美国空军又授予波音公司总金额7000万美元的合同，开始将176架C/D型的雷达升级为AN/APG-63（V）3有源相控阵雷达，该雷达采用AN/APG-63（V）2的软件和F/A-18E/F战斗机（本手册另有详述）上AN/APG-79雷达的硬件，技术和功能比AN/APG-63（V）2更好，机上原有的电源能够支持，重量也减轻110kg（240lb），使尾部不需要加配重。换装该雷达之后的C/D型被非正式命名为“金鹰”（Golden Eagle）。
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以色列空军的F-15从1978年3月开始投入实战使用，1979年6月27日击落了5架叙利亚的米格-21战斗机，此后又先后击落叙利亚的米格-21、米格-23和米格-25等战斗机。在1991年的海湾战争中，美国空军和沙特阿拉伯空军有超过120架F-15参战，承担制空和护航任务，共击落36架伊拉克飞机（其中2架由沙特阿拉伯空军的F-15击落）；在1999年的“联盟力量”作战行动中，美国空军的F-15C击落了4架南联盟空军的米格-29战斗机。日本航空自卫队的F-15J/DJ原本一直部署在本土的北海道、本州和九州，从2007年10月开始部署到了冲绳那霸基地。
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美国空军的部分F-15机正在被F-22战斗机取代。美国空军希望维持176架经过升级的F-15C/D“金鹰”，与F-22“猛禽”形成空中优势力量，直至2025年。

设计特点

F-15采用常规布局、两侧可调进气道和双垂尾，设计重点是突出空战格斗能力，同时保持良好的高空高速飞行性能和中距拦射能力，具有推重比高、翼载荷低、机动性好等特点。该机在结构中大量使用钛合金，按重量计算的使用比例占25%，降低了结构重量。F-15的结构使用寿命设计为4000飞行小时，但可延寿到8000飞行小时。2009年5月，美国空军又开始进行疲劳试验，以便开展“结构寿命延长计划”（SLEP），使部分飞机的使用寿命增至12000飞行小时。该机所配装的发动机是推重比8一级的大推力涡扇发动机，其响应快，与可调进气道和收扩尾喷管所组成的整个推进系统具有良好动态特性，使该机具有很好的加速性和爬升性能。该机还配装了比较先进的航电系统/设备，特别是装备先进的机载雷达，提高了飞机的空战能力。


机身
 全金属半硬壳机身，底部外形略带弯曲，分为三段。前段包括机头雷达罩、座舱和电子设备舱，主要由铝合金制成。中段是与机翼连接部分，前3个框为铝合金，后3个框为钛合金，钛合金件约占此段重量的20.4%。后段为发动机舱，全为钛合金结构。进气道和喷管外侧装有凸出的整流罩，从机翼前缘根部向前伸出，大迎角时可产生涡流，推迟机翼失速和提高尾翼效率，起到边条作用。机身背部座舱后还装有一块最大开度为35°的减速板。二元多波系可调进气道位于翼根下部机身两侧。


机翼
 悬臂式上单翼，平面形状为切角三角形，不带前缘和后缘机动襟翼，为固定弯度的普通锥形扭转机翼。安装角0°，上反1°，前缘后掠45°，展弦比为3，根梢比为4，翼根处的相对厚度为6.6%，翼尖处为3%，结构按破损安全准则设计，采用多梁抗扭翼盒，前梁由铝合金制成，其后的3根梁由钛合金制成。内侧整体油箱部位的下蒙皮是钛合金壁板，其余部分为机加铝合金整体壁板。机翼前后缘以及副翼和简单襟翼均为全铝蜂窝夹层结构。在C/D型上，内侧机翼的前部和后部都扩大为整体油箱。


尾翼
 全动式大后掠平尾，前缘带有锯齿。大面积的双垂尾垂直安装在尾撑上。平尾和垂尾的抗扭盒都是钛合金的，蒙皮是由全厚度铝夹芯和硼纤维层合板构成的蜂窝壁板，前、后缘为全铝蜂窝结构。方向舵的梁肋由碳纤维复合材料制成，而蒙皮由硼纤维层合板和铝夹芯构成。


起落架
 液压收放的前三点起落架，均为单轮并带有油－气缓冲器，都向前收起。固特异轮胎与橡胶公司的前机轮及轮胎，轮胎规格为22×6.6-10，胎压17.93×105
 Pa。主机轮由霍尼韦尔国际公司提供。主轮轮胎由固特异轮胎与橡胶公司提供，规格为34.5×9.75-18，胎压23.44×105
 Pa。主轮带有霍尼韦尔国际公司的碳刹车装置和奎恩航空航天与电子公司的防滑系统。


动力装置
 2台F100-PW-100/220加力涡扇发动机。F100-PW-100单台最大推力为72.5kN，加力推力105.7kN。部分C/D型装F100-PW-220，单台加力推力为104.3kN。A/B/C/D型所装的F100-PW-100已被升级为F100-PW-220E。采用二元多波系可调进气道，具有一组调节板和一个放气门，可自动保证最佳激波位置和进气量控制。机身内有8个固特异轮胎与橡胶公司提供的燃油箱，总容量为7836L。两进气道侧壁可各挂1个2839L（750gal，美）的保形油箱，还可外挂3个2309L（610gal，美）副油箱，使机内和外挂燃油容量达到20441L。


座舱
 空调增压座舱，采用波音公司的ACESⅡ弹射座椅。单块整体风挡，前向下视角15°，用丙烯树脂和聚碳酸脂叠层成形。座舱盖向上开启。


飞控
 装有AN/ASW-38自动驾驶仪。采用双余度模拟式高权限控制增稳系统。当控制增稳系统的电传通道失效时，通过液压助力的机械操纵系统仍可保证完成飞行任务。


机电
 3套工作压力为20.7MPa（3000lbf/in2
 ）的独立液压系统，用于平尾、副翼、方向舵、襟翼、起落架收放、前轮转向和减速板等的操纵。电源系统由2台汉胜公司的40/50kVA主交流发电机和2台变压整流器、1台应急发电机和配电器汇流条组成。只需1台主发电机就能满足机上全部负载的供电需求。霍尼韦尔国际公司的辅助动力装置用于起动发动机，并在地面不起动发动机的情况下提供电力和液压能。有空调系统和液态氧气系统。
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航电
 采用麦道公司的H009数据总线在子系统/设备间建立互连。主要设备有：IBM公司的CP-1075/AYK数字式中央计算机，MSIP计划；1997年开始配装的多功能信息分发系统（MIDS），可支持Link16数据链和塔康；AN/ARC-190高频和AN/ARC-164甚高频/超高频电台；KY-58保密话音通信系统；MX-9287A干扰抑制器；雷神公司的AN/APG-70（部分C/D型）或AN/APG-63（A/B/C/D型）机械扫描脉冲多普勒雷达，或换装后的AN/APG-63（V）1/（V）2/（V）3雷达；AN/ALR-56C雷达告警接收机、AN/ALQ-128电子战告警装置、AN/ALQ-119电子干扰吊舱、增强型AN/ALQ-135干扰机和AN/ALE-45箔条/曳光弹投放装置；2001年开始加装的BOL515诱饵投放系统；AN/APX-76敌我识别装置询问机和AN/APX-101敌我识别装置应答机；AN/ASN-109惯性导航系统；霍尼韦尔国际公司的AN/ASK-6大气数据计算机和AN/ASN-108姿态航向基准系统；AN/AVQ-20平视显示器；霍尼韦尔国际公司的垂直状况显示器，可显示雷达和光电情报及高度等信息；在升级改进中集成的头盔显示/瞄准系统；罗克韦尔·柯林斯公司的AN/ARN-118塔康系统、自动测向仪、AN/ARN-112仪表着陆系统；AN/AWG-20武器控制系统等。该机的雷达探测距离远、全高度工作和抗干扰能力强，还可提供非合作目标识别能力，即在空中目标不能响应本机敌我识别装置询问机发出的问讯时，可通过雷达探测来完成识别。该雷达实现非合作目标识别的一种途径，是检测和处理空中目标所配装发动机的叶片转动对雷达回波的调制，识别出发动机型号，进而确定空中目标的敌我属性。雷达改进的简况见上文有关雷达升级的描述。
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武器
 右侧翼根的整流罩内装有1门M61A1型6管20mm转管航炮，备弹940发。共有7个外挂点，其中机腹中线1个，进气道下部4个，翼下2个。机腹中线可挂1个2309L的副油箱。进气道下部可挂AIM-120或AIM-7中距空空导弹。每侧翼下挂点通常装多联挂架，可同时挂1个2309L的副油箱和2枚AIM-9近距空空导弹或2枚AIM-120或AIM-7导弹。因此在执行空战任务时，可同时挂8枚空空导弹和3个2309L的副油箱，其中空空导弹中至少有4枚AIM-120或AIM-7，其余4枚为AIM-120或AIM-7与AIM-9的组合，或均为AIM-9。AIM-9X导弹从2003年11月开始正式配装。加装保形油箱后，每侧保形油箱下部可设5个炸弹挂点，此时最大外挂重量可达10700kg。以色列的飞机可挂“怪蛇”Ⅳ近距空空导弹和“德比”中距空空导弹。

[image: ]


[image: ]



F-15E“攻击鹰”

F-15E“Strike Eagle”
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F-15E是美国波音公司在F-15基础上为美国空军改型研制的第三代双发双座重型超声速多功能战斗机，除了可执行制空和防空作战任务外，主要用来执行对地攻击任务。

F-15E“攻击鹰”（Strike Eagle）

F-15E是美国波音公司在F-15基础上为美国空军改型研制的第三代双发双座重型超声速多功能战斗机，除了可执行制空和防空作战任务外，主要用来执行对地攻击任务。美军编号为F-15E，命名为“攻击鹰”（Strike Eagle）。以色列空军命名为“雷电”（Ra’am，英语Thunder）。韩国空军在2005年将F-15K命名为“大满贯鹰”（Slam Eagle），按韩国空军的解释，采用此命名是表示希望该机在朝鲜半岛的防空作战中取得全胜。

总承包商为波音公司。发动机承包商为普拉特·惠特尼公司（简称普·惠公司），部分国外用户选择了通用电气航空集团的发动机。主要航电设备由雷神公司、诺斯罗普·格鲁门公司（简称诺·格公司）、霍尼韦尔国际公司、洛克希德·马丁公司（简称洛·马公司）和英国BAE系统公司等提供。

设计特点

与F-15B/D相比，F-15E的主要改变是对60%的结构进行了重新设计，加强了部分机体结构，将带有挂架的保形油箱作为标准配置，采用数字式控制增稳系统，全面更新了航电系统/设备，综合了多种精确制导的空地弹。在2000年之后生产的F-15E（包括后来的F-15K等出口型机）引入了可生产性设计，从制造和装配工艺的优化出发改进结构设计，使机体零部件数量减少了38%，紧固件数量减少了49%，紧固件种类减少了45%，紧固件及装配用的工装减少了55%，装配时间缩短了75%，制造和装配缺陷减少了29%。

除特别指明外，以下描述均主要针对美国空军的F-15E与F-15B/D的不同之处。


起落架
 液压收放的前三点起落架，均为单轮并带有油－气缓冲器，都向前收起。采用霍尼韦尔国际公司的机轮和法国米其林集团的轮胎，主轮轮胎规格36×11-18，前轮轮胎规格22×7.75-9，胎压均为21.03×105
 Pa。主轮带有霍尼韦尔国际公司的刹车系统，采用碳刹车盘。
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动力装置
 早期型F-15E装2台普·惠公司的F100PW-220涡扇发动机，加力推力为104.3kN。后期生产型以及出口以色列和沙特阿拉伯的飞机均装F100-PW-229，单台加力推力增至129.4kN。F-15K和F-15SG换装通用电气航空集团的F110-GE-129，单台加力推力为131kN。机翼油箱和6个固特异轮胎与橡胶公司提供的机身油箱内充有泡沫，总燃油容量为7643L。翼下进气道两侧可带2个2737L的保形油箱，还可外挂3个2309L（610gal，美）副油箱，使机内和外挂燃油容量达到20044L。
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座舱
 空调增压的串列双座座舱，前座为驾驶员，后座为武器系统军官。后座舱中也有全套操纵设备，在紧急情况下可由武器系统军官驾驶飞机。采用波音公司的ACESⅡ弹射座椅。
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飞控
 BAE系统公司的三轴三余度数字式控制增稳系统。正常情况下电传通道和液压助力的机械操纵通道同时工作。当电传通道失效时，可只通过液压助力的机械操纵通道完成飞行；反之亦然。俯仰控制通过全动平尾完成。横滚控制通过副翼和平尾差动完成。偏航控制通过方向舵完成。当驾驶员向左侧或右侧压杆以进行横滚时，操纵指令只通过液压助力的机械操纵通道传递给副翼，而电传通道只将指令传递给平尾。副翼与方向舵之间有交联，在马赫数低于1.0时，自动飞控系统可根据副翼的偏转自动地偏转方向舵，此时飞行员基本上不需要通过踏板修正偏航。但是当马赫数大于1.0时和进行进场着陆时，副翼与方向舵的交联将断开。自动飞控系统与导航/瞄准吊舱结合，可提供自动地形跟随飞行能力。


机电
 电源系统由通用电气航空集团提供，采用功率为60/75/90kVA的发电机。霍尼韦尔国际公司的辅助动力装置和环境控制系统。诺·格公司的分子筛制氧系统。


航电
 联合式系统，通过4条H009数据总线和4条美军标1553B数据总线在子系统/设备间建立互连。早期型配装IBM公司的CP-1075C数字式中央计算机，F-15K等出口型换装了霍尼韦尔国际公司的先进显示核心处理机（ADCP）。美国空军的F-15E也从2006年换装ADCP，机队换装工作预计在2010年完成。ADCP采用开放式系统结构和PowerPC处理器，取代了原来的甚高速集成电路中央计算机（VCC）和多功能显示器处理机（MPDP）。在更换ADCP的同时更换了作战飞行软件，引入了模块化可复用程序模块，能够提供更多的功能和使用更多的武器。

配装雷神公司的AN/ARC-164超高频电台，部分飞机还配装了AN/ARC-190高频电台。F-15K装有可支持Link16数据链和塔康的多功能信息分发系统（MIDS），并采用BAE系统公司的AN/APX-113敌我识别装置。美国空军的F-15E在升级时也加装了MIDS。F-15E和F-15I配装AN/APG-70机械扫描多功能脉冲多普勒雷达，具有较强的对空和对地工作能力，并可提供非合作目标识别和集群目标分辨等功能。F-15S配装功能简化的AN/APG-70。F-15K配装AN/APG-63（V）1。F-15SG配装AN/APG-63（V）3有源相控阵脉冲多普勒雷达。出口型机的雷达多数只提供部分非合作目标识别能力（沙特阿拉伯飞机上的雷达可能没有该能力）。进气道前部下方挂点可挂洛·马公司的AN/AAQ-13和AN/AAQ-14红外夜间低空导航和瞄准（LANTIRN）吊舱，从2005年开始又集成了AN/AAQ-33“狙击手”XR侦察/瞄准吊舱，还曾集成诺·格公司的“莱特宁”ER侦察/瞄准吊舱。机上的数字式中央计算机（或ADCP中的VCC）、雷达和吊舱共同组成了AN/AWG-27武器控制系统（火力控制系统）。

按美国空军的计划，将为224架F-15E换装有源相控阵雷达。2007年，雷神公司的AN/APG-63（V）4赢得竞标。2008年10月，美国空军正式授予波音公司F-15E雷达现代化计划的工程研制合同。2009年9月，AN/APG-63（V）4雷达被正式编号为AN/APG-82（V）1。该雷达在AN/APG-63（V）3的基础上换装了F/A-18E/F战斗机（本手册另有详述）所采用的AN/APG-79雷达的天线。
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自防御电子战系统包括BAE系统公司的AN/ALR-56C雷达告警接收机、雷神公司的AN/ALQ-128电子战告警设备、诺·格公司的AN/ALQ-135（V）主动干扰机和AE系统公司的AN/ALE-45箔条/曳光弹投放装置。F-15K配装AN/ALR-56C（V）1雷达告警接收机和AN/ALE-47箔条/曳光弹投放装置。AN/APX-76敌我识别装置询问机和AN/APX-101敌我识别装置应答机。霍尼韦尔国际公司的AN/ASK-6大气数据计算机、AN/ASN-108姿态航向基准系统、CN-1655A/ASN环形激光陀螺惯性导航系统或惯性导航/全球定位系统（出口型机和1996年开始服役的F-15E均安装，早期型F-15E在升级时安装）；罗克韦尔·柯林斯公司的AN/ARN-118塔康、AN/ARN-112仪表着陆系统等。

握杆操纵控制、夜视镜兼容的“玻璃座舱”。前座舱中有1台凯泽电子公司的IR-2394衍射光学平视显示器。前、后座舱共有3台127mm×127mm（5in×5in）的彩色阴极射线管显示器和4台152mm×152mm（6in×6in）的单色阴极射线管显示器。其中彩色显示器在前座舱正面仪表板中央布置1台，在后座舱仪表板中央布置2台；单色显示器在前、后座舱正面仪表板两侧各布置1台，罗克韦尔·柯林斯公司获得金额1400万美元的合同，为美国空军的178架F-15E提供平板彩色显示器来取代阴极射线管显示器。


武器
 右侧翼根的整流罩内装有1门M61A1型6管20mm转管航炮，备弹512发。外挂点数量可达17～19个，其中机腹中线1个，进气道下部4个，保形油箱10个或12个，翼下2个，最大外挂重量可达11113kg。该机除能携带F-15C所能携带的所有武器之外，还能使用多种精确制导的空地弹，包括GBU-28反硬目标制导炸弹、其他“宝石路”Ⅱ/Ⅲ系列制导炸弹、“杰达姆”系列制导炸弹和小口径炸弹等。
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F-16“战隼”

Fighting Falcon
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F-16“战隼”是美国通用动力公司（现并入洛克希德·马丁公司）为美国空军研制的第三代单发轻中型超声速多功能战斗机，最初设计用于空战格斗，经多次改进改型，已发展为可执行制空、防空、对地攻击、近距空中支援、压制/摧毁敌防空和侦察等多种任务的多功能战斗机。

F-16“战隼”（Fighting Falcon）
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F-16“战隼”是美国通用动力公司（现并入洛克希德·马丁公司）为美国空军研制的第三代单发轻中型超声速多功能战斗机，最初设计用于空战格斗，经多次改进改型，已发展为可执行制空、防空、对地攻击、近距空中支援、压制/摧毁敌防空和侦察等多种任务的多功能战斗机。该机是当今世界上生产装备数量最大、装备国家及地区最多、出口数量最多的第三代战斗机，也是美国空军“雷鸟”（Thunderbirds）、新加坡空军“黑骑士”（Black Knights）和印度尼西亚空军“蓝隼”（Elang Biru）特技飞行表演队的表演机。

美国空军编号F-16，命名为“战隼”（Fighting Falcon），但美国空军飞行员通常将其昵称为“毒蛇”（Viper），厂商也将参加印度投标的方案称为“超级毒蛇”（Super Viper）。以色列空军将F-16A/B命名为“隼”（Netz，英语Falcon），对F-16C/D/I的命名分别是“闪电”（Barak，英语Lightning）、“雷电”（Brakeet，英语Thunderbolt）和“风暴”（Suefa，英语Storm）。阿联酋空军命名为“沙漠隼”（Desert Falcon）。主承包商为洛克希德·马丁公司（简称洛·马公司）。F100系列发动机的承包商为普拉特·惠特尼公司（简称普·惠公司）。F110系列发动机的承包商为通用电气航空集团。主要的航电设备供应商包括诺斯罗普·格鲁门公司（简称诺·格公司）、罗克韦尔·柯林斯公司、霍尼韦尔国际公司、雷神公司和英国BAE系统公司等。

授权制造商 荷兰斯托克-福克航宇公司。比利时航空制造公司。土耳其航宇工业公司（TAI）。韩国航宇工业公司（KAI）。

经过多年的批次升级和改型发展，F-16系列战斗机已有多个批次和多种型别。按型别大致可划分为F-16A/B系列、F-16C/D系列和F-16C/D发展型系列。
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F-16A/B A型为单座基本型， B型是A型的串列双座战斗教练机改型。首架A型于1978年8月7日首飞。美国空军的订货于1985年3月全部生产完毕。最初装F100-PW-200涡扇发动机，1991～1996年间升级为F100-PW-220E。B型的前后座均有全套操纵设备，机身长度与A型相同，但机内燃油容量减少了17%。

F-16C/D 1980年2月开始实施的“多阶段改进计划”（MSIP）发展的F-16A/B改进型。总的目标是通过升级使飞机具有超视距导弹攻击、精确对地攻击和昼夜全天候执行任务的能力。

1981年4月28日，以色列空军的F-16在贝卡谷地击落1架叙利亚的米-8直升机，这是该机首次取得战果；同年6月7日，以色列空军的8架F-16战斗机由6架F-15战斗机（本手册另有详述）护航，对伊拉克首都巴格达附近的穆塔兹核反应堆进行了空袭，这是该机首次在实战中实施对地攻击；同年7月14日，以色列空军的F-16又击落了1架叙利亚的米格-21战斗机，这是该机首次在实战中击落战斗机；在1982年爆发的黎巴嫩战争中，以色列空军宣称该机击落了44架敌机。此后，该机在以色列的每一次突袭和战役战术作战行动中均有实战使用。
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美国空军的F-16战斗机在1991年的海湾战争中首次实战使用，并在此战中被地面防空导弹击落至少3架。此后，该机参加了美国空军参与的所有作战行动。1992年12月27日，1架美国空军的F-16D使用AIM-120导弹击落1架伊拉克的米格-25，这是美国空军的F-16首次击落敌机。1993年1月17日又击落了1架伊拉克的米格-23。1995年和1999年，各有1架F-16在南联盟上空执行任务时被地空导弹击落。1999年，荷兰空军的1架F-16AM用AIM-120导弹击落了1架南联盟空军的米格-29。1996年10月8日在希腊和土耳其之间发生的冲突中，希腊空军的1架“幻影”2000在爱琴海上空发射“魔术”空空导弹，击落了1架土耳其空军的F-16D战斗机，这是F-16迄今为止唯一被承认的空战损失。
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设计特点

F-16采用常规布局和机腹进气道，在战斗机发展史上首次实际应用了耐久性和损伤容限设计准则、放宽纵向静稳定性、翼身融合体、电传飞控系统、美军标1553数据总线等设计和技术，具有结构重量轻、外挂重量大、机动性好、使用弹性高等特点，是具有典型代表性的第三代战斗机。该机在设计上主要针对提高高亚声速和跨声速范围内的空战性能进行了全面优化，主要特点包括：在第三代战斗机中首次采用了大后掠、薄前缘的边条翼，可前移焦点，并通过产生涡流来增大升力系数；基本型在Ma0.9时的静不稳定度可达5%，在Ma1.2时的纵向静稳定度也只有8%，由此减小了平尾尺寸，降低了配平阻力，提高了飞机的敏捷性，使飞机稳定盘旋时的可用升力在亚声速时增加2%，在Ma0.9时增加了4%～8%，在Ma1.2时增加了8%～15%；采用空战机动襟翼和高过载座舱设计；将机动限制过载提高到9；采用翼身融合体设计，增大了机内载油量，降低了浸润面积和阻力，提高了结构刚度；严格控制全机重量，同时配装推重比8一级的大推力涡扇发动机以提高推重比等。该机的机体结构主要采用常规材料，其中铝合金占78%、钢占4.0%、复合材料占4.2%、钛合金占2.2%、增强塑料占1%，其余为其他材料。


机身
 半硬壳式机身，外形短粗，采用翼身融合体形式与机翼相连，提高了升阻比并增加了刚度。开裂式减速板位于平尾内侧的尾撑后端。


机翼
 切角三角形中单翼，前缘后掠40°，展弦比约为3.0。采用NACA64A-204翼型，相对厚度约为4%。翼根前缘沿机身两侧向前延伸，形成大后掠的边条翼。每侧机翼前缘有一段全翼展机动襟翼，后缘有大展长的襟副翼（左右襟副翼可互换）。采用多梁结构，通过机加铝接头与机身相连。上下蒙皮均为整体壁板。前缘机动襟翼为单块式铝合金蜂窝夹层结构。


尾翼
 全动式平尾，可差动，外形与机翼类似，下反25°。垂尾高度和面积均较大，可保证大迎角时的安定性。垂尾后部有方向舵。机翼后方的机身下部有2个腹鳍。平尾由碳纤维复合材料壁板、铝合金蜂窝夹层、钛合金梁及钢制前缘组成。垂尾采用多梁多肋铝合金结构和碳纤维复合材料蒙皮。


起落架
 古德里奇公司的液压收放的前三点起落架，均为单轮并带有油－气缓冲器。左、右主起落架的绝大部分零件可互换，向前收入机身。前起落架位于进气口之后，向后收起，前轮旋转90°平放在进气道下方。主轮轮胎规格27.75×8.75-14.5。前轮轮胎规格18×5.7-8。主轮装有电传控制的液压刹车系统，有防滑装置。前轮可操纵转向。后机身下部装有着陆拦阻钩。可选择在垂尾下部的舱内安装减速伞。


动力装置
 F-16A/B装1台F100-PW-200涡扇发动机，加力推力为105.9kN。早期生产的F-16C/D装F100-PW-220发动机（加力推力111.2kN）或F110-GE-100发动机（加力推力122.3kN）。1991年后换装加力推力为129.4kN的F100-PW-229，或加力推力为131.6kN的F110-GE-129。最新型别可采用加力推力为142kN的F110-GE-229A，或加力推力为144.6kN的F110-GE-132发动机。固定几何形状进气道位于机腹，装有边界层隔板。
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机内燃油装在机翼整体油箱和5个机身油箱中，总容量为3986L（双座型为3297L）。机腹中线可挂1个1136L（300gal，美）的副油箱，每侧翼下内侧挂点可各挂1个1400L（370gal，美）的副油箱，也可选择挂2271L（600gal，美）的大型副油箱。第50+/52+批次和F-16E/F/I/IN等均可配备保形油箱，保形油箱总重408kg（900lb），总燃油容量为1703L（450gal，美），载油量比机腹中线油箱增加50%，而带来的阻力只有机腹油箱的12%。加装保形油箱后，在一定飞行重量范围内的机动限制过载仍为9。座舱后方的机身上部有空中受油口。
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座舱
 空调增压座舱，采用波音公司的ACESⅡ零/零弹射座椅，向后倾斜30°安装。座椅位置较高，并采用由聚碳酸酯制成的气泡式舱盖，风挡与座舱盖前段为一整体，可向后上方打开。驾驶员拥有全向视野。正前方下视角可达15°，侧下方可达40°。双座型的前后两个座舱均装有全套操纵设备、显示装置、仪表、电子设备及救生系统，中间用两块聚碳酸酯透明玻璃板隔开，以保证驾驶员有良好的视界。座舱盖内壁镀有金膜，以降低前向雷达截面积。第50+/52+批次F-16D和F-16F/I的后座可以是武器系统军官或飞行教官，其功能可通过一个开关转换。


飞控
 三轴四余度模拟式（早期批次）或数字式电传飞控系统，可提供控制增稳、机动载荷控制等功能。俯仰控制通过平尾完成，横滚控制通过平尾差动和襟副翼完成。襟副翼的最大偏转速度可达52°/s。前缘机动襟翼可随迎角和马赫数自动偏转，在滑行和巡航状态下上偏2°，在起飞和进场时下偏15°，在亚跨声速空战机动时最大可下偏25°。减速板可开启60°。驾驶杆为力敏杆，布置在座舱右侧控制台。

[image: ]



机电
 2套工作压力为20.7MPa（3000lbf/in2
 ）的独立液压系统，最大流量为161L/min。自持式液压油箱压力为5.79×105
 Pa。电源系统主要包括1台60kVA的主发电机、1台10kVA的辅助发电机和1个17Ah的蓄电池，另有4个免维护密封式电池为电传飞控系统提供短时间的电力保障。1台汉胜公司的喷气燃料起动机为发动机提供自起动能力。当发动机或主要动力系统不工作时，霍尼韦尔国际公司的应急动力装置可自动起动应急液压泵和1台5kVA的应急发电机，为飞行控制提供液压动力和电力。环境控制系统采用数字式电子控制，用于增压、空调和设备冷却，冷却能力可达12kW。


航电
 联合式系统，装有1台任务计算机，并通过2条美军标1553B数据总线在子系统/设备间建立互连。主要通信设备有AN/ARC-164超高频电台、AN/ARC-186甚高频调幅/调频电台，AN/ARC-190高频电台，AN/AIC-18/25内部通信系统、KY-58加密装置、先进干扰消除器等，部分型别加装了MD-1295/A改进型数据调制解调器（IDM）、自动瞄准传递系统（ATHS）、罗克韦尔·柯林斯公司的AN/ARC-210（V）电台和多功能信息分发系统（MIDS）等，其中IDM、ATHS和AN/ARC-210（V）均主要用于提高飞机在执行近距空中支援任务时的空地协同和多机协同。例如，ATHS可在地面与飞机之间和飞机与飞机之间建立直接的数字式瞄准/任务数据自动交换。MIDS可支持美军各军种及美军的盟军通用的Link16战术数据链，也可取代塔康。主要的任务传感器包括诺·格公司的AN/APG-68（V）机械扫描多功能脉冲多普勒雷达和AN/ALR-69（早期型）或AN/ALR-56M雷达告警接收机，另可外挂洛·马公司的AN/AAQ-13导航吊舱和AN/AAQ-14瞄准吊舱，2个吊舱共同组成了红外夜间低空导航和瞄准（LANTIRN）吊舱。还可使用洛·马公司的AN/AAQ-33（V）“狙击手”或诺·格公司的AN/AAQ-28“莱特宁”侦察/瞄准吊舱。机腹中线还可挂专用战术侦察吊舱。提高压制/摧毁敌防空能力的批次可挂AN/ASQ-213“哈姆”瞄准系统吊舱。自防御电子战系统除雷达告警接收机外，还包括BAE系统公司的AN/ALE-47箔条/曳光弹投放装置和诺·格公司的AN/ALQ-131或雷神公司的AN/ALQ-184电子对抗吊舱。美国空军的飞机较少使用内置式干扰机，但在部分出口型飞机上有配装。例如，出口型第50/52批次飞机一般配装诺·格公司的AN/ALQ-165（V）先进自卫干扰机（ASPJ），或BAE系统公司的AN/ALQ-178（V）干扰机，或雷神公司的先进自卫综合套件（ASPIS），其中ASPIS是综合式电子战系统，其组成包括诺·格公司的AN/ALR-93雷达告警接收机、雷神公司的AN/ALQ-187干扰机和BAE系统公司的AN/ALE-47箔条/曳光弹投放装置。敌我识别装置为AN/APX-101或AN/APX-109+，或AN/APX-113。其他的系统/设备主要包括诺·格公司的LN-39或LN-93，或霍尼韦尔国际公司的H-423惯性导航系统，以罗克韦尔·柯林斯公司的AN/ARN-108仪表着陆系统，AN/ARN-118塔康，全球定位系统，AN/APN-232无线电高度表，霍尼韦尔国际公司的中央大气数据计算机和通用动力公司的外挂管理系统等。握杆操纵控制的座舱中装有1台折射光学平视显示器或衍射光学平视显示器（装LANTIRN等吊舱的飞机均配装衍射光学平视显示器），以及2台霍尼韦尔国际公司的102mm×102mm（4in×4in）多功能下视显示器。
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武器
 左侧边条翼内装有1门M61A1型6管20mm转管航炮，备弹511发。共有9个外挂点，其中机腹中线1个、翼下6个、翼尖2个。装LANTIRN等吊舱的飞机均在进气道前下部增加了2个挂点。共有数百种外挂布局可选。主要空战武器包括AIM-9L/M或AIM-9X、“阿斯拉姆”和“依尔依斯特”近距空空导弹，以及AIM-7或AIM-120中距空空导弹。以色列空军的飞机使用“怪蛇”Ⅲ/Ⅳ近距空空导弹和“德比”中距空空导弹。可使用的精确制导的空地弹包括AGM-158或AGM-84H防区外空地导弹、AGM-88反辐射导弹、AGM-84或AGM-119反舰导弹、AGM-65通用战术空地导弹、AGM-154或GBU-15制导滑翔炸弹、“宝石路”系列或“杰达姆”系列制导炸弹、GBU-39小口径制导炸弹等，以色列空军的飞机可使用本国研制生产的各种空地弹，如“斯拜思”系列制导炸弹等。还可使用各种普通炸弹和子母炸弹。美国空军的一些飞机曾具有使用核炸弹的能力。
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F/A-18E/F“超级大黄蜂”

Super Hornet
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F/A-18E/F是波音公司为美国海军研制的一种先进的第三代舰载多功能战斗机，可执行攻击、防空、制空、侦察、压制/摧毁敌防空和空中加油等多种作战任务。

F/A-18E/F“超级大黄蜂”（Super Hornet）

F/A-18E/F 是波音公司为美国海军研制的一种先进的第三代舰载多功能战斗机，可执行攻击、防空、制空、侦察、压制/摧毁敌防空和空中加油等多种作战任务。该机用来取代美国海军的F-14“雄猫”战斗机和部分F/A-18“大黄蜂”多功能战斗机，并用作舰载加油机，取代了S-3B“北欧海盗”舰载特种飞机。

美国海军编号F/A-18E/F，命名为“超级大黄蜂”（Super Hornet）。

飞机系统的总承包商为波音公司综合防务系统部，发动机的承包商为通用电气航空集团。诺斯罗普·格鲁门公司是飞机系统的主要分承包商，负责中机身和后机身（含垂尾）的制造，包括综合其中所有相关系统。主要的任务传感器由雷神公司研制并提供。主要的通信设备由罗克韦尔·柯林斯公司提供。

F/A-18E/F的主要型别
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●F/A-18E 单座型。

●F/A-18F 双座型。主要用于执行前线空中控制、战术空中控制、攻击协调与侦察、电子战等较复杂的作战任务。

●EA-18G“咆哮者” F/A-18F的电子战飞机改型，本手册“特种飞机”部分另有详述。美国海军已为该机（含EA-18G）制定了名为“F/A-18E/F‘超级大黄蜂’飞行计划”的改进路线图，计划通过持续的渐进升级改进来提高该机的技术水平、作战效能和作战适用性。截至2009年12月，生产型飞机已有两个主要的性能批次。

■第1批次（Block1） 小批量生产的62架飞机（生产批次为Lot21～Lot23）和按首份多年生产合同生产的前75架飞机（生产批次为Lot24和Lot25）。绝大多数该标准的飞机有90%的机载设备与F/A-18C/D相同，但从2002年10月15日开始交付的最后39架飞机用2台新型任务计算机取代了2台AN/AYK-14中央计算机及显示控制系统，同时换装了新的电子战系统组件，加装了头盔显示器和综合了新的武器。

■第2批次（Block2） 按首份多年生产合同生产的后135架飞机（生产批次为Lot26～Lot28）和第二份多年生产合同采办的全部飞机（生产批次为Lot29～Lot33），首架在2003年9月初交付。采用了重新设计的前机身，在第1批次最后39架飞机的基础上引入了光纤网络和多传感器数据融合技术，配装了战术数据链终端，换装了AN/APG-79有源相控阵雷达并集成了AN/ASQ-228传感器吊舱，用AN/ALQ-214（V）射频对抗系统取代了AN/ALQ-165（V）内置式自卫干扰机，AN/ALE-55光纤拖曳式诱饵取代了AN/ALE-50电缆拖曳式诱饵，为F/A-18F的后座舱换装了大尺寸显示器。以上设备中有部分并未直接装备早期生产的第2批次飞机。美国海军计划用AN/APG-79雷达换装前135架飞机上的AN/APG-73，同时为前135架飞机中的79架F/A-18F改装大尺寸显示器。F/A-18E/F生产型的交付速度始终符合或领先于计划进度。2007年1月20日，波音公司向美国海军交付了第300架生产型F/A-18E/F。截至2008年9月1日，该公司已向美国海军交付了367架生产型飞机（203架E型和164架F型）。

在大批量生产阶段，该机的生产率为36～48架/年，其中按第二份多年合同生产时稳定在42架/年（含EA-18G）。2007年，该机的出厂单价为5320万美元。2007年5月初，澳大利亚与波音公司签署了购买24架第2批次F/A-18F的合同。这些飞机将在2011年年底之前完成交付，用来取代澳大利亚空军的F-111C。
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2002年11月6日在“南部守望”作战行动首次实战使用，向伊拉克南部的一个防空导弹阵地投射了4枚“杰达姆”制导炸弹。随后参加阿富汗战争，主要执行了空中加油任务。2003年参加了伊拉克战争，执行了前线空中控制、攻击、侦察和空中加油任务，F型也在此战中首次实战使用。该机在阿富汗战争和伊拉克战争中共出动超过2500架次，执行空中加油任务累计输送了2268t（500万磅）燃油。
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在美国海军中，E型和F型被分别配置在不同的作战中队。该机已被确定为2020年美国海军航母舰载机联队的4种主要固定翼飞机之一（其余3种为E-2D、F-35C和EA-18G），将在美国海军中一直服役到2040年左右。

设计特点

F/A-18E/F是美军首个引入费用作为独立变量（CAIV）方法和美国海军率先试行综合产品团队（IPT）管理形式的装备采办项目，取得了总成本没有超支、研制与生产均符合或领先于计划进度、产品性能达到战术技术要求的突出成就。该机在气动、结构、推进和控制等方面重新进行了综合优化设计，主要特点是：沿用常规布局，但加长了机身和加大了翼展，增大了边条、机翼、平尾和垂尾的面积；放宽了纵向静稳定性，提高了敏捷性并降低了进场速度；引入了降低雷达截面积的设计，如尽量将机身外表面设计成倾斜的平面，采用锯齿形边缘的舱门和口盖，提高机体部件的装配精度以保证表面的连续性，在口盖边缘使用具有导电性的密封材料，局部采用吸波涂层等；针对制造和装配进行了设计优化，使机体结构零部件数量比F/A-18C/D减少42%，紧固件数量也大量减少，实现减重680kg（1500lb）；调整了结构选材，各种材料按重量计算的使用比例，铝合金为29%，钛合金为15%，复合材料为22%，钢为14%；换装了改进型高推重比发动机；引入了具有自修复能力的飞控系统；配装变压力液压系统和热管理系统，可利用机内燃油为其他系统提供冷却。
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该机的结构使用寿命按6000飞行小时或2250次舰上起降设计，平均使用和保障费用降低30%（估计值），机内载油量增加33%，外挂重量增大25%，任务航程提高40%，续航时间延长50%，具有短场起降能力和大迎角机动飞行能力，可执行多种作战任务。


机身
 半硬壳式。中机身加长了0.86m，取消了后机身上部的减速板。第2批次飞机的前机身结构有81%的部分重新设计，与第1批次飞机比较，其结构部件数量减少40%，紧固件数量减少51%，生产周期缩短31%，装配工时缩短14%，制造缺陷减少84%，检修口盖面积与以前相当或更大，提高了生产性和内部设备的可达性，降低了采办和全寿命周期成本，并为集成更先进的航电系统提供了基础。


机翼
 翼根厚度增加2.5cm，翼展增加1.31m，机翼面积增加25%。前缘有锯齿，增大了外翼段面积，提高了副翼在进场着舰时的控制能力。改用大型外凸边条，面积由5.2m2
 增至7.0m2
 ，后部上表面布置有扰流片，左侧边条下方有可收放的登机梯。每侧机翼带有2台电动机，其中直流电动机用于锁定/解锁外翼段，交流电动机用于展开/收起外翼段。机翼处于折叠状态时，副翼位置被锁定。为了消除机翼跨声速抖振和副翼嗡鸣现象，美国海军曾开展“跨声速飞行品质提升”（TFQI）计划，但截至2009年12月，在TFQI计划中发展的气动改进措施尚未用于F/A-18E/F机队，仅有EA-18G已采用。
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尾翼
 平尾面积有所增大。悬臂式垂尾内有通气油箱，后缘有嵌入式方向舵。无辅助操纵面。


起落架
 与F/A-18C/D基本相同，但起落架支柱材料由300M钢改为AerMet100钢。主轮为机械控制、液压作动刹车，前轮转向由飞控计算机控制、液压作动。


动力装置
 2台F414-GE-400涡扇发动机，单台加力推力97.9kN（22000lbf）。全权数字电子控制。改用双后掠双压缩面进气道（Caret进气道），既增大了空气流量，又降低了雷达截面积。发动机风扇前加装吸波导流板，降低了雷达截面积。机内燃油主要由信号数据计算机管理。机身内部有4个载油油箱，两机翼各有1个整体油箱，机内总燃油容量为8183L（E型）或7661L（F型）。机腹中线、翼下内侧和翼下中间均可挂1个1817L（480gal，美）的副油箱，最大外挂燃油容量可达9084L（2400gal，美）。全机最大载油量可达13000～14100kg。执行空中加油任务时，在机腹中线挂1249L（330gal，美）的伙伴加油吊舱，机翼下共挂7267L（1920gal，美）燃油。单点压力加油。座舱前方右侧有可收放的空中受油探管。


座舱
 与F/A-18C/D相同。F/A-18F在用作教练机时，后座舱配装1个驾驶杆、2个油门杆和2个方向舵脚蹬；在用作战术飞机时，改为配装2根侧置控制杆、1台正前方控制显示器的适配器和2个脚蹬操纵的通信开关。通常采用战术飞机布局。


飞控
 三轴四余度数字式电传飞控系统，无备份。具有飞行包线限制、机动载荷控制等功能。共有12个操纵面，均采用液压驱动。平尾偏转范围为-20°～+24°，副翼为-42°～+25°，方向舵为±40°，前缘襟翼为-34°～+5°，后缘襟翼为-40°～+8°，扰流片为0°～+60°。俯仰控制通过全动平尾对称偏转完成，在起降等情况下也利用方向舵差动；横滚控制通过副翼差动和全动平尾差动完成，并利用前缘襟翼差动和后缘襟翼差动帮助实现控制和稳定；偏航控制通过方向舵对称偏转完成。取消了减速板，综合利用方向舵、副翼、扰流片和襟翼实现气动减速。具有自修复能力，例如在某个平尾失效时可将其锁定在接近中立位置，综合利用剩余操纵面实现俯仰和横滚控制。


机电
 2套工作压力为20.7MPa（3000lbf/in2
 ）或34.5MPa（5000lbf/in2
 ）的变压力液压系统。工作压力由飞控计算机根据飞行条件选择，高压工作状态仅用于在高速飞行时驱动操纵面。2台蓄压器用于提供应急液压驱动。2台60/65kVA的变速恒频永磁发电机，提供400Hz、115V的交流电及28V和26V的直流电。1台带有专用充电器的电池，主要作用是在正常情况下起动发动机。1台辅助动力装置布置在发动机之间，可起动发动机，其进气口和排气口位于机体下方。采用热管理系统，可将燃油作为热沉，为发动机全权数字电子控制计算机、附件传动装置、液压油和环境控制系统等提供冷却，必要时也可通过液冷系统－燃油热交换器，为过热的燃油提供冷却。
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航电
 （除特别指明外，均指第2批次）联合式系统，采用开放式系统结构并引入了商用现货。采用2台通用动力公司的GD3000先进任务计算机（AMC）完成任务处理和主要的显示控制，处理器选用PowerPC G4，作战飞行程序采用C++语言编写，应用软件的模块可复用。引入了多传感器数据融合技术，可对来自数据链、任务传感器和敌我识别装置的信息进行融合处理。采用光纤通道－航空电子环境（FC-AE）互连标准，在2台GD3000、任务传感器和座舱显示器之间建立了传输速率达1Gbit/s的光纤交换网，形成了高速数据网络（HSDN）和高速视频网络（HSVN）。GD3000和其余子系统通过美军标1553B数据总线互连。第2批次之前的飞机采用6条美军标1553B数据总线实现互连。按改进规划，将配装采用开放式系统结构的新型瞄准系统。该系统包括1台分布式瞄准处理机和1个大容量存储单元，存储有1个图像情报数据库，可对AN/APG-79雷达或外挂吊舱获取的探测图像进行配准，实时获取探测图像中目标的地理空间坐标，并可通过数据接口或数据链将坐标传送给制导弹药，提高对地面固定和移动目标的全天候、快速攻击能力。
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主要的通信设备有AN/USQ-140（V）多功能信息分发系统小容量终端（MIDS-LVT）和罗克韦尔·柯林斯公司的AN/ARC-210（V）甚高频/超高频电台。其中，AN/USQ-140（V）可支持Link16数据链和塔康；AN/ARC-210（V）可增加武器数据链和卫星通信功能，F/A-18F还可通过它向前线空中控制员传送探测图像，由后者标注精确的目标信息后再接收。从2007年年底开始换装兼容联合战术无线电系统（JTRS）的改进型终端（MIDS-JTRS），原计划在2009年3月形成初始作战能力，后推迟至2010年上半年。新终端可利用增加的信道进一步支持战术瞄准网络技术（TTNT）、移动用户目标系统（MUOS）等多种符合美国国防部软件通信体系结构（SCA）的波形，数据传输速率和组网速度均比MIDS-LVT显著提高。按改进规划，还将引入高速卫星通信、网络合作瞄准和与无人机系统互联互通的能力。

主要的任务传感器有雷神公司的AN/APG-79多功能有源相控阵雷达、AN/ASQ-228先进瞄准前视红外（ATFLIR）瞄准/侦察/导航吊舱、AN/ASD-12共享侦察吊舱（SHARP）和AN/ALR-67（V）3雷达告警接收机，以及英国BAE系统公司的AN/AAR-57（V）导弹逼近告警装置和AN/APX-111（V）敌我识别装置。AN/ASQ-228和AN/ASD-12分别带有视频数据链和通用宽带数据链，可向地面传送视频或图像。6个AN/ALR-67（V）3天线左、右对称地布置在前机身下方、前缘襟翼和垂尾顶端。按改进规划，将加装洛克希德·马丁公司的长波红外搜索与跟踪系统，与中红外波段的AN/ASQ-228互补。该系统将安装在机腹中线所挂副油箱的前端，不单独占用挂点，改造后的副油箱仍可容纳1250L（330gal，美）燃油。配装综合防御电子战系统（IDECM）。其组成除AN/ALR-67（V）3和AN/AAR-57（V）外，还包括1套ITT公司与BAE系统公司联合研制的AN/ALQ-214（V）射频对抗系统和4个BAE系统公司的AN/ALE-47箔条/曳光弹投放装置。AN/ALQ-214（V）由接收机、处理机、干扰波形发生器、独立转发器、内置式干扰发射机、电光转换器和3个BAE系统公司的AN/ALE-55（V）光纤拖曳式诱饵等组成，共有8个天线左、右对称地布置在边条前端、边条中部、前缘襟翼和垂尾顶端，其中边条前端和左侧垂尾顶端为干扰机天线，其余为接收机天线。可选择不安装内置式干扰发射机。按改进规划，将把IDECM与AN/APG-79交联，增强彼此的工作能力，增加电子情报收集、特定辐射源识别、单机和多机辐射源地理空间定位能力，并使雷达可作为干扰机使用。握杆操纵控制、夜视镜兼容的“玻璃座舱”。主要的显示设备有：1台罗克韦尔·柯林斯公司的AN/AVQ-28衍射平视显示器，每个座舱1台102mm×127mm（4in×5in）的触敏液晶显示器用作正前方控制显示器，取代了传统的正前方控制板；前座舱1台152mm×152mm（6in×6in）的彩色液晶显示器，后座舱1台霍尼韦尔国际公司的203mm×254mm（8in×10in）大尺寸全彩色液晶显示器，均用于战术态势显示；每个座舱2台霍尼韦尔国际公司的127mm×127mm（5in×5in）多功能全彩色液晶显示器；每个座舱1台由信号数据计算机控制的可编程单色液晶显示器，用于显示发动机/燃油信息。F/A-18F在采用战术布局时，其前、后座舱的显示完全独立。每个座舱1台视景系统国际公司的JHMCS头盔显示/瞄准系统。哈里斯公司的数字地图计算机。通用电气航空集团的AN/AYK-22外挂管理系统和固态记录器。


武器
 座舱前方装1门M61A2型6管20mm转管航炮，备弹570发。共有11个外挂点，其中机腹中线1个、进气道下部2个、翼下6个、翼尖2个。翼尖可挂近距空空导弹，翼下最外侧可挂空空导弹或空地武器，翼下中间和内侧可挂副油箱、空空导弹或空地武器，进气道下部可挂空空导弹或瞄准吊舱，机腹中线可挂空地武器、侦察吊舱、伙伴加油吊舱或副油箱。最大外挂重量可达8028kg（17700lb）。该机可使用美国海军所有种类的机载武器，其中空空导弹主要是AIM-120C中距弹和AIM-9M/X近距弹，主要的空地武器有AGM-84H防区外空地导弹（配合AN/AWW-13武器数据链吊舱使用）、AGM-84D反舰导弹、AGM-65F通用战术导弹、AGM-88C反辐射导弹、AGM-154C滑翔式制导炸弹、“杰达姆”系列和“宝石路”系列制导炸弹，以及各种普通炸弹、子母炸弹、航空火箭弹发射器、航空鱼雷和航空水雷。按改进规划，将综合AIM-120D、第2批次的AIM-9X、AGM-84M、AGM-88E和AGM-154C1等新型弹药，其中AIM-120D已于2008年5月22日由1架F/A-18F完成了首次实弹打靶。

澳大利亚空军的F/A-18F将采用英国的“阿斯拉姆”作为近距空空导弹，防区外空地导弹将采用AGM-158。
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F-22“猛禽”

Raptor
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F-22是美国洛克希德·马丁公司为美国空军研制的第四代多功能战斗机，可执行制空、防空、攻击和侦察等多种作战任务，计划用来取代美国空军的F-15战斗机，主要用于空战。该机也是世界上第一种已进入服役的第四代战斗机。

F-22“猛禽”（Raptor）

F-22是美国洛克希德·马丁公司为美国空军研制的第四代多功能战斗机，可执行制空、防空、攻击和侦察等多种作战任务，计划用来取代美国空军的F-15战斗机，主要用于空战。该机也是世界上第一种已进入服役的第四代战斗机。美国空军编号F-22，命名为（Raptor）“猛禽”。

总承包商为洛克希德·马丁公司（简称洛·马公司）。发动机承包商为普拉特·惠特尼公司（简称普·惠公司）。主要分承包商和供应商有：波音公司，负责制造机翼和后机身，安装发动机和辅助动力装置；雷神公司，负责提供共用综合处理机，并与诺斯罗普·格鲁门公司（简称诺·格公司）一起提供雷达。

该机的主要型别和改型

F-22A 单座生产型。与 YF-22相比，主要的改动包括：机翼和尾翼前缘后掠角由48°减小到42°，机翼翼展增大，后缘尖角切除，但面积保持不变；机翼翼根厚度减小，以减小阻力，弯度和扭转也做了修改，以改善超声速机动性；重新布置了平尾后缘，但未改变面积，以减小雷达反射面积；减小垂尾面积，以减小阻力和重量；进气道唇口后移0.457m，以改善操稳特性；缩短机身长度，飞机机头由圆锥形改为尖顶拱形；座舱前移，以减小阻力和改善重心分布，改善驾驶员的视野等。
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FB-22 计划中的轰炸机改型。目的是满足美国空军远程攻击需求，2002年展出了初始方案。与F-22相比，大幅提高了作战半径和有效载重，作战半径可达2897km，可内挂30枚小直径炸弹。此后进一步修改设计，2005年年初发布的方案采用大型三角翼，增大了主武器舱，并在机翼上增加了空射巡航导弹挂点，总载弹量可达14969kg。2008年，在美国空军的新一代轰炸机方案分析中被淘汰。
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设计特点

F-22采用常规布局，在整体外形设计中综合考虑了降低超声速和跨声速波阻、低可探测、超大迎角飞行和弱的非定常前体涡流控制等诸多因素，在飞行性能和低可探测性能之间取得了良好的平衡。该机大量使用钛合金和复合材料，其占结构重量的比例分别达到39%和25%。该机装有推重比10一级的小涵道比涡扇发动机，引入了推力矢量技术，采用综合飞行器管理系统、综合飞控系统和综合航电系统，显著提高了飞机的作战效能和作战适用性。该机的结构使用寿命设计为8000飞行小时，在研制阶段进行了相当于16000飞行小时的疲劳试验。
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机身
 与进气道和机翼融合在一起。由铝合金、钛合金和复合材料制成。前机身和中机身采用石墨环氧双马树脂蒙皮，中机身的4个主承力框为钛合金整体锻件，后机身结构重量的67%为钛合金。中机身下部有1个主弹舱，两进气道侧面各有1个弹舱。起落架舱门和武器舱门均由热塑性复合材料制成。


机翼
 切尖菱形上单翼，下反3.25°，前缘后掠42°，后缘前掠17°。修型翼型，翼根相对厚度5.92%，翼尖4.29%。三梁结构，前梁为机加钛合金锻件，中间梁由钛合金和采用树脂传递模塑成形的复合材料混合制成，后梁也采用钛合金和复合材料混合结构。蒙皮为单块石墨双马树脂壁板。前缘有全展长襟翼，后缘内侧有襟副翼，外侧有副翼，均由复合材料制成。
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尾翼
 全动式五边形平尾，切入机翼后缘，前后缘分别与机翼的前后缘平行。外倾28°安装的双垂尾，采用双曲翼型，前缘后掠22.9°，后缘前掠22.9°。常规方向舵。垂尾和平尾都延伸至发动机尾喷管后，可遮挡尾喷管的红外辐射，同时平尾可提供更大的操纵力矩。


起落架
 古德里奇公司的可收放前三点起落架，设计下沉速度3.05m/s，均为单轮。主起落架支柱采用了AerMet100超高强度钢。霍尼韦尔国际公司的机轮、刹车和防滑系统固特异轮胎与橡胶公司或法国米其林集团的轮胎。主轮轮胎规格37×11.50-18。前轮轮胎规格23.5×7.5-10。发动机之间的整流罩内有着陆拦阻钩。
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动力装置
 2台F119-PW-100小涵道比涡扇发动机，单台静推力约97.9kN，加力推力156kN。全权数字电子控制。双后掠双压缩面进气道（Caret进气道），内部管道向上向内弯曲，避免了雷达照射到压气机叶片。二元扩散/收敛喷管可提供绕俯仰轴±20°的推力矢量控制。机内共有8个油箱，布置在前机身、中机身、机翼和尾翼。翼下可挂4个2271L（600gal，美）的副油箱。采用JP-8燃油。空中加油口位于座舱后方的机身上表面。燃油还是机上热管理系统所利用的介质之一，可起到冷却作用。
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座舱
 单座，采用波音公司的ACESⅡ零/零弹射座椅。单块式座舱盖向后打开，沿机头方向的俯视角可达15°，座舱盖重约163kg，是世界上最大的整体式聚碳酸酯成形部件，没有弓形骨架或单独的风挡，整个透明体都具有一级光学质量。座舱盖侧壁与其两侧机身具有相同的倾斜度。


飞控
 在飞行器管理系统（VMS）中集成了综合飞行/推进控制系统，通过美军标1553B数据总线建立系统级互连。三余度数字式电传飞控系统，无备份。各操纵面的偏转范围为：平尾-20°～+35°，可差动；副翼±25°，襟副翼-35°～+20°；方向舵±30°。为减重和降低成本，每个操纵面都只有1个派克·汉尼汾公司的作动器。前缘襟翼可下偏35°，采用寇蒂斯-莱特公司的作动器。具有自修复能力，在某个操纵面出现故障后能进行系统重构。无减速板，综合利用方向舵差动和机翼后缘操纵面下偏实现气动减速。推力矢量技术可保证飞机的低速和超大迎角下飞行能力。采用侧置驾驶杆。
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机电
 在飞行器管理系统中集成了综合飞行器子系统控制（IVSC）设备，通过美军标1553B数据总线对主要机电系统进行控制和管理。2套工作压力为27.6MPa（4000lbf/in2
 ）的液压系统，有4个液压泵，每个流量为273L/min。电源系统包括2台65kW的发电机，并配有通用电气航空集团的270V高压直流配电系统。霍尼韦尔国际公司的G250型辅助动力装置功率为335kW，驱动1台汉胜公司的27kW发电机和1台流量为100L/min的液压泵。霍尼韦尔国际公司的环控系统，用于生命保障系统以及航电设备和燃油系统的冷却。有机载制氧系统和机载惰性气体发生系统。


航电
 综合式系统，利用2台共用综合处理机（CIP）集中完成任务传感器的信号和数据处理工作，预留了插槽、电源功率和冷却能力以备未来升级。2台CIP与共用大容量存储器之间通过以光纤为介质的高速数据总线（HSDB）互连。CIP与信源（综合通信/导航/识别设备、雷达和综合电子战系统）通过光纤互连，组成了传感器数据分配网络（SDDN）；与信宿（座舱显示与控制系统）也通过光纤互连，组成了视频数据分配网络（VDDN）。此外，在VMS和外挂管理系统（SMS）中共使用了18个雷神公司的1750A通用处理器模块。多传感器数据融合。在形成初始作战能力时，机上软件规模为170万～220万行源代码，其中90%采用Ada语言编写。
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2架或多架F-22A之间可通过综合飞行数据链（IFDL）通信。2008年12月，美国空军宣布将改装诺·格公司的多功能先进数据链（MADL）。诺·格公司的AN/ASQ-220综合通信/导航/识别系统（ICNIA）集成了敌我识别装置、超高频/甚高频无线电台、全球定位系统、塔康、仪表着陆系统和Link16的联合战术信息分发系统（JTIDS）中端。诺·格公司和雷神公司的AN/APG-77（V）（/V）1有源相控阵雷达。综合电子战系统（INEWS）包括英国BAE系统公司的AN/ALR-94电子战子系统、AN/ALE-52箔条/曳光弹投放装置等。诺·格公司的LN-100惯性导航系统。

握杆操纵控制、夜视镜兼容的“玻璃座舱”。驾驶杆和油门杆上集成了20个按钮，可完成63种功能。座舱显示系统由BAE系统公司的平视显示器和4个洛·马公司的多功能彩色有源矩阵液晶显示器组成，其中中央显示器尺寸为203mm×203mm（8in×8in），通常用于态势显示，左右各有1台152mm×152mm（6in×6in）的显示器，分别用于攻击和防御显示，态势显示器下方的显示器用于战术信息和分系统状态显示。此外，平视显示器的正前方控制面板两侧还各有1台76mm×102mm（3in×4in）的显示器。
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武器
 右机翼翼根以内装有1门M61A2型6管20mm转管机炮，备弹480发，炮口有铰接口盖。3个内置弹舱，两个侧武器舱采用洛·马公司的LAU-141/A发射架，可各挂1枚AIM-9M或AIM-9X近距空空导弹，主武器舱采用EDO公司的LAU-142/A弹射发射架，可挂6枚AIM-120C中距空空导弹，或2枚AIM-120C和2枚“杰达姆”GBU-32制导炸弹。两侧机翼下距离机身中心线317mm和442mm处均设有挂点，每个挂点可承载2268kg（5000lb）。执行空战任务时可内挂6枚AIM-120C和2枚AIM-9M/X；执行攻击任务时可内载2枚“杰达姆”、2枚AIM-120和2枚AIM-9M/X；执行远程拦截任务时可内载6枚AIM-120和2枚AIM-9M/X，外挂2个副油箱和4枚空空导弹（AIM-120或AIM-9）。其他可选武器包括GBU-39小直径炸弹（可内载或外挂）等。
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F-35“闪电”Ⅱ

Lightning Ⅱ
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F-35是美国和英国“联合攻击战斗机”（JSF）计划的产物，是美国联合英国等其他8个国家正在研制的第四代单发超声速多功能战斗机。在研制阶段已确定的用户包括美国空军、美国海军陆战队、美国海军、英国皇家海军和英国皇家空军等，计划用来取代F-16、部分F-15、A-10、部分F/A-18、“鹞”Ⅱ/AV-8B、“狂风”等多种作战飞机。

F-35“闪电”Ⅱ（Lightning Ⅱ）
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F-35是美国和英国“联合攻击战斗机”（JSF）计划的产物，是美国联合英国等其他8个国家正在研制的第四代单发超声速多功能战斗机。在研制阶段已确定的用户包括美国空军、美国海军陆战队、美国海军、英国皇家海军和英国皇家空军等，计划用来取代F-16、部分F-15、A-10、部分F/A-18、“鹞”Ⅱ/AV-8B、“狂风”等多种作战飞机，其中美国空军将用该机来完成纵深打击、近距空中支援、战术侦察和电子攻击等任务，并用该机配合F-22战斗机完成制空任务。该机是继F-22战斗机后第二种进入工程研制的第四代战斗机，也是第一种按多军种要求开展多型别并行研制的第四代战斗机。同时，JSF/F-35项目也是航空史上规模最大、总费用最高的战斗机研制项目。美国国防部编号F-35，命名为“闪电”Ⅱ（Lightning Ⅱ）。

总承包商为洛克希德·马丁公司（简称洛·马公司）。诺斯罗普·格鲁门公司（简称诺·格公司）负责制造中机身前段，并提供机群协同数据链、有源相控阵雷达等航电系统/设备。英国BAE系统公司负责制造后机身、平尾和垂尾（但平尾和垂尾的前后缘部分由洛·马公司制造），并提供综合电子战系统等航电系统/设备。F135发动机的承包商为普拉特·惠特尼公司（简称普·惠公司）。F136发动机的承包商为通用电气航空集团/英国罗尔斯·罗伊斯公司（简称罗·罗公司）。F-35B的轴驱动升力风扇、矢量喷管和滚转喷口等均由罗·罗公司提供。

F-35的主要型别

●F-35A 陆基常规起降型（CTOL）。将装备美国空军，也将是出口的主要型别。

●F-35B 短距起飞/垂直着陆型（STOVL），将装备美国海军陆战队、英国皇家海军和皇家空军。该型座舱后方布置有由发动机驱动的升力风扇，翼尖布置有滚转喷口，尾喷管也可向下转动。该型机的内埋弹舱挂载能力也比A型和C型要低一些。

●F-35C 弹射起飞/拦阻着舰型（CV），将装备美国海军。在A型的基础上显著增大了机翼面积和操纵面面积，加强了起落架，机翼可以折叠。
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设计特点

F-35采用常规布局、两侧进气道和双垂尾布局，在研制过程中充分利用了F-22战斗机研制过程中所取得的成果，并大量采用了成熟而先进的技术。该机并行研制了可满足不同军种要求的3种型别，尽管结构零部件的通用性没能达到最初的要求，但仍不低于55%，而且飞控、机电和航电系统的通用性超过了90%。该机是世界上第一种在设计时即全面提出网络中心战要求的战斗机，美国和英国分别对该机提出了超过120个和90多个信息交换需求，其中一部分还被列为关键性能参数。洛·马公司还为该机配套研制了自主式保障系统和自动测试系统，机上装有预测与健康管理系统，取消了中央液压系统，配装大功率电源系统，继承和发展了F-22的飞行器管理系统和综合飞控系统，采用综合化程度比F-22战斗机更高的航电系统，具有功能全面、全寿命成本低、攻击能力强、生存能力高、保障性好等特点。按设计要求，该机与要取代的第三代战斗机相比，平均维修间隔时间将提高100%，同等规模部署时所需要的运输量降低36%～45%，对保障人员数量的需求降低33%，备件需求数量减少43%，保障设备的数量和种类减少60%。
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按重量计算，F-35的复合材料使用量占31%，钛合金占20%，铝合金占19%，钢占7%，其他材料占23%。该机的机体最初采用硬壳式结构设计，即机身主要部分和机翼均采用厚蒙皮和弱框架，使主要的载荷由蒙皮承受，以便减少隔框数量，增大隔框间距和内部容积。但这种设计过去常用于轻型飞机，在F-35上使用时带来了超重问题（F-35B的超重尤其严重），为此，洛·马公司在减重设计中对结构设计进行了调整，其措施之一即为调整隔框间距与蒙皮厚度的比值。同时，普·惠公司开展了发动机减重增推改进设计，诺·格公司等也开展了系统/设备减重改进设计，使飞机仍能满足军方提出的战术技术要求。
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机身
 分为机头雷达罩、前机身、中机身和后机身等几部分。前机身蒙皮由复合材料制成。中机身分为前段和后段，从前往后依次布置结构油箱（整体油箱）舱、进气道、内埋弹舱、主起落架舱和发动机舱前段等结构。其中，F-35B在最前端还布置有升力风扇舱及相关设备，在中机身内部中央布置有从发动机到升力风扇的驱动轴。整个中机身的上壁板、进气道和内埋弹舱舱门均由复合材料制成。后机身由发动机舱和两侧的尾撑组成。


机翼
 梯形中单翼，为亚声速巡航性能和低可观测性能进行设计优化，前缘后掠约33°，后缘前掠约14°。每侧机翼前缘有一段全翼展襟翼，每侧机翼后缘有一段大展长的襟副翼。机翼上、下蒙皮壁板均由复合材料制成。


尾翼
 采用全动式平尾和外倾的双垂尾。垂尾外倾约19°，前缘后掠约42°。


起落架
 可收放前三点起落架。A型和B型的前起落架和主起落架均为单轮，C型的前起落架为双轮，主起落架为单轮。主起落架向内收起，前起落架向前收起。采用全电刹车和全电前轮转向，由飞行器管理系统控制。


动力装置
 1台F135-PW-100（A型），或F135-PW-600（B型），或F135-PW-400（C型）涡扇发动机，备选发动机为F136。F135的最大推力为124.5kN（28000lbf），加力推力191.3kN（43000lbf）。B型还装有罗·罗公司的升力风扇和推力矢量喷管（可在2.5s内下偏95°），整机垂直推力升力要求为180.4kN（40550lbf），在2009年5月完成的试验中达到了182.8kN（41100lbf），其中大约48%来自升力风扇，40%来自发动机（此时其尾喷管转向下方），12%来自翼尖的滚转喷口。B型的结构重量比A型和C型都轻，但安装轴驱动升力风扇、推力矢量喷管和滚转喷管等设备使其空重比A型要大。汉胜公司的全权数字电子控制系统。采用凸包进气道（即DSI，无隔道超声速进气道），进气口前的凸包采用计算流体力学方法设计，由石墨/环氧树脂复合材料制成。尾喷管采用了低可观测设计。机体内部骨架结构较少，为增大燃油容量提供了便利。可在翼下挂2个1817L（480gal，美）的副油箱。A型在座舱后方装有空中受油口。B型和C型在座舱右侧装有可收放的空中受油探管。燃油还是机上热管理系统所利用的介质之一，可起到冷却作用。
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座舱
 增压空调座舱。B型因需要安装升力风扇，座舱较短。英国马丁·贝克飞机公司的Mk16E（美国编号US16E）零/零弹射座椅。


飞控
 在飞行器管理系统（VMS）中集成了综合飞行/推进控制系统，通过美国电子电气工程师协会的1394B数据总线建立系统级互连。VMS中的计算机由BAE系统公司提供。三余度数字式电传飞控系统，无备份。具有自修复能力，在某个操纵面出现故障后能进行系统重构。无减速板。平尾、襟副翼和方向舵均采用电静液作动器驱动，前缘襟翼采用机电作动器驱动。
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机电
 由于取消了中央液压系统，F-35将电能作为机上唯一的二次能源（发动机动力为一次能源），因此对电源功率提出了很高要求。该机采用270V的高压直流电源系统，装有2台汉胜公司的80kW发电机，可提供2条独立的270V直流电供电通道。配电系统、蓄电池和蓄电池充电器由通用电气航空集团提供。发电机还可作为起动机直接起动发动机。270V锂离子电池用于应急供电，霍尼韦尔国际公司的热/能量管理（T/EMM）系统，综合了辅助动力、应急动力、热管理和环境控制系统及起动机的功能。内埋弹舱舱门驱动系统由古德里奇公司提供。有机载制氧系统及机载惰性气体发生系统。

[image: ]



航电
 高度综合式系统，采用开放式系统结构并大量选用商用现货。全部任务传感器的后端信号处理和数据处理都在洛·马公司的综合核心处理机（ICP）中完成，该处理机选用了墨丘利计算机系统公司的RACE++系列多计算机系统。对射频前端进行了综合设计，大大减少了天线数量。采用光纤通道-航空电子环境（FC-AE）互连标准，建立了传输速率高达2Gbit/s的光纤交换网。具有多传感器数据综合与融合能力。机上软件采用Ada95语言和C++语言编写，在形成初始作战能力时，机上软件规模将达到500万行源代码，机上和地面软件总规模达到1160万～1900万行源代码，均远远超过F-22，是世界上机上和总体软件规模最大的战斗机。配装诺·格公司的多功能先进数据链（MADL）。该数据链为机群协同数据链，可在多架F-35之间建立网络，以完成协同攻击和防御，也可在配装该数据链的其他低可观测作战飞机（包括B-2轰炸机和F-35、F-22战斗机）之间建立协同。MADL集成在诺·格公司的综合通信/导航/识别系统中，该系统中的通信设备还包括卫星通信系统、多功能信息分发系统（MIDS）、甚高频/超高频电台、跳频设备和加密设备等，其中MIDS可支持Link16多军种通用战术数据链。
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主要的任务传感器包括诺·格公司的AN/APG-81有源相控阵雷达、洛·马公司的AN/AAQ-40光电瞄准系统（EOTS）、诺·格公司的AN/AAQ-37光电分布式孔径系统（EODAS）和BAE系统公司的AN/ASQ-239综合电子战系统中的雷达告警接收机/电子支援设备。其中AN/APG-81计划开发电子干扰和通信功能，又被称为多功能综合射频系统（MIRFS）。该雷达采用开放式系统结构，引入了一些比F-22A的AN/APG-77更先进的技术，但探测距离只有后者的70%左右。光电瞄准系统布置在机头下方，仅凸出机身表面10cm，可对空和对地工作，可自动校准，具有高分辨力成像、红外搜索与跟踪、前视红外、自动目标跟踪、激光测距和目标指示、激光光斑跟踪等多种功能，ICP在对该系统进行数据处理时可获得目标的地理空间坐标。AN/AAQ-37由6个布置在机身上的紧凑轻型红外成像传感器组成，每个可提供60°×60°的视野，图像可显示在头盔显示器上，使飞行员可“看穿”飞机的底部和侧面，并通过软件处理实现来自不同传感器图像的无缝过渡。该系统兼有前视红外导航、红外搜索与跟踪和导弹来袭告警等功能。机翼前后缘和平尾后缘共埋入10个电子战天线，具有全向警戒、威胁识别与跟踪、辐射源测向和定位等功能。

其他设备包括敌我识别装置、仪表着陆系统、微波着陆系统、自动着舰系统等。采用握杆操纵控制的“玻璃座舱”，取消了平视显示器，其功能由头盔显示器取代。采用L-3通信公司研制的全景座舱显示器，由2台254mm×203mm（10in×8in）的多功能彩色触敏液晶显示器拼接而成，另外还带有1台76mm×76mm（3in×3in）的备份用有源矩阵液晶显示器。采用凯泽电子公司和以色列埃尔比特系统公司联合研制的头盔显示器。


武器
 A型在左侧进气道上表面安装1门通用动力公司的GAU-22型25mm航炮，备弹180发。机身两侧各有1个内埋弹舱，均可挂1枚AIM-120空空导弹和1枚907千克级（2000磅级）（A型和C型）或454千克级（1000磅级）（B型）的空地弹。B型和C型可在机腹中线布置1个低可观测的航炮吊舱，内装1门GAU-12型25mm航炮。每侧翼下可布置3个挂点，最大外挂重量可达6800kg。
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歼10

J-10
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J10是中国成都飞机设计研究所和成都飞机工业集团公司为中国人民解放军空军研制的第三代单发超声速多功能战斗机，主要用来取代J7战斗机，可执行防空、制空和攻击等多种作战任务。该机是我国自行研制的第一种第三代战斗机。

歼10（J10）

J10是中国成都飞机设计研究所和成都飞机工业集团公司为中国人民解放军空军研制的第三代单发超声速多功能战斗机，主要用来取代J7战斗机，可执行防空、制空和攻击等多种作战任务。该机是我国自行研制的第一种第三代战斗机。

空军编号歼十，航空行业编号歼10，字母代号均为J10。

成都飞机设计研究所设计，成都飞机工业集团公司制造和生产。

J10飞机的主要型别

●单座型 基本型，总设计师宋文骢。

●双座型 双座战斗/教练型，总设计师杨伟。首架原型机于2003年12月首飞，2005年通过设计定型。该型机主要将单座布局改为串列双座，增加了1套座舱环控系统，对飞控、航电等多个系统进行了升级和适应性改进，具有与单座型相当的作战能力，同时兼具教练功能。由于较好地继承了单座型研制的技术基础，因此双座机的研制比较顺利。

设计特点

J10采用鸭式布局、机腹进气和单垂尾，在研制初期曾列出计算机辅助设计与制造、先进气动布局、电传飞控系统、航电系统等四大关键技术，在研制过程中均得到突破。全机机载成品中新成品比例超过了50%。在飞控系统设计中，由于地面仿真试验和试飞员培训工作做得充分，该机在首飞时直接采用了纵向静不稳定构型，并且在工程研制阶段从未因飞控系统故障引发事故。由于在研制全过程贯彻了高标准的设计、制造试验和试飞要求，实施全面的项目管理，严格执行质量安全控制程序，确保了研制安全，使该机在工程研制阶段从未发生等级事故。


机身
 全金属半硬壳式结构。后机身下部设有舱门，采用“钻山洞”方式拆装发动机。后机身两侧各装有1个减速板。
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机翼
 大后掠三角形中单翼。每侧机翼前缘外侧有一段机动襟翼。每侧机翼后缘有两段升降副翼。升降副翼由复合材料制成。
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前翼
 大后掠全动式鸭翼。翼面由复合材料制成，转轴由钛合金制成。


尾翼
 垂尾高度较大，前缘有较大的后掠角。垂尾由复合材料制成。后机身两侧的尾撑下部各有1个腹鳍。


起落架
 液压收放的前三点起落架。主起落架为单轮，前起落架为双轮。主起落架为连接到机身的外八字起落架，向内向前收起。前起落架向后收起。主轮带有电子防滑刹车装置。前轮可操纵转向。


动力装置
 1台进口的大推力涡扇发动机。采用带有可调节水平斜板的机腹进气道和收敛/扩散尾喷管。


座舱
 空调增压座舱。采用整体圆弧风挡。座舱盖向后向上打开。采用国产零/零弹射座椅。穿盖弹射。


飞控
 三轴四余度数字式电传飞控系统，带有双余度的模拟式系统用于备份。在多种外挂构型下都具有一级飞行品质。
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机电
 装有2套液压系统。电源系统的核心是1台大功率的交流发电机。有应急动力装置。有增压系统和空调系统。有机载制氧系统。
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航电
 联合式系统，通过国军标289A（GJB289A）数据总线建立系统级互连。装有数据传输系统和多部通信电台、多功能脉冲多普勒雷达、雷达告警接收机、主动干扰机、箔条/曳光弹投放装置、敌我识别装置、惯性导航系统等多种设备。其中，通信系统不仅可满足自主作战需要，也可满足地面指挥引导需要，地面指挥所能直接控制机上的雷达开机。采用握杆操纵控制的“玻璃座舱”，装有1台折射光学平视显示器、正前方控制板、3台下视显示器和少量备份的机电仪表。飞行员配备头盔瞄准具。当燃油总量降至略高于返航所需油量时，机上系统可向飞行员发出告警，并自动引导飞机返回基地或备降机场。机上还装有任务记录系统。
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武器
 机腹装有1门23-3型双管23mm航炮。共有11个外挂点，其中机腹中线1个、机腹两侧各串列2个、翼下6个。机腹中线挂点和翼下最内侧挂点均可挂副油箱。可使用“闪电”10（SD10）中距空空导弹、半主动雷达制导的空空导弹和近距空空导弹。对地攻击时可使用制导炸弹、普通炸弹、子母炸弹、反跑道炸弹和火箭弹发射器等。

（注：本机型图片由陈肖提供）
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