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摘要：针对传统火药发射技术在无人机集群作战中面临的成本高、污染重及火工品管控

等问题，提出基于氢能推进的炮射无人机技术并试验验证了其可行性。对比多种真实气体状

态方程在特定温度及压强工况下的压缩因子，表明 Peng-Robinson 方程可更准确描述氢能炮

射无人机系统真实气体热力学特性。构建了考虑真实气体效应的精确内弹道理论模型，分析

在恒定初始压力和燃料配比条件下，氮气含量对氢能系统发射性能的影响，进而提出以空气

替代纯氧作为氧化剂的优化方案，显著提升了系统的内弹道性能并提高了经济性。建立控制

阀喷口面积变化规律二元函数模型，有效降低了无人机发射过程中的最大过载。研究结果为

氢能炮射无人机内弹道性能优化及集群作战应用提供了关键技术支撑。 
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Abstract: Traditional gunpowder launching for unmanned aerial vehicle (UAV) clusters faced 

three problems: high cost, heavy pollution, and pyrotechnic control difficulties. To address these, 

we proposed a hydrogen-propelled gun-launched UAV technology. Experimental verification 

confirmed its feasibility. We compared compressibility factors of various real gas equations under 

specific temperature and pressure. The Peng-Robinson equation is more accurate in describing the 

real gas thermodynamic characteristics of hydrogen gun-launched UAV systems. An internal 

ballistic model incorporating real gas effects was constructed. This model analyzed nitrogen 

content's impact on launch performance at constant initial pressure and fuel ratios. Replacing pure 

oxygen with air as oxidizer was proposed. This optimization significantly improved internal ballistic 

performance while enhancing cost-effectiveness. A binary function model for control valve nozzle 

area variation was established. This effectively reduced maximum launch velocity overload during 

UAV ejection. These results provide key technical support for optimizing hydrogen gun-launched 

UAV systems and advancing cluster warfare applications. 
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0  引言 

在现代信息化战争中，无人机凭借高精

度打击、实时侦察及低成本高威胁等特性，

已成为战场核心作战力量[1]。当前主流的无

人机弹射方式中，电磁弹射极易受电磁干扰、

可靠性不足且成本较高[2]；压缩气体弹射[3]

单位体积储能低，效率低，难以满足高初速

或大载荷需求[4]；燃气弹射虽能量密度远高

于压缩气体，且能够快速响应和高频次发射，

但以火药为工质，存在成本高昂、环境污染

严重及火工品管控严苛等问题[5]，制约着无

人机进行大规模发射。因此基于市场与技术

需求，开发高效清洁的燃气弹射燃料已成为

突破瓶颈的核心方向。 

氢能凭借多重优势表现出作为替代燃

料的强大潜力：其来源广泛、获取路径多元

且不受资源分布局限；规模化后成本显著下

降，使用门槛低；能量密度远超传统化石燃

料，燃烧快、产物分子量低，适配弹射动力

高效输出需求；燃烧产物仅为水，零碳排放

契合绿色发展导向[6]。该技术既能支撑我国

无人机蜂群发射，也助力低空经济可持续发

展，有望破解行业燃料性能与环保要求的矛

盾难题。 

在氢能驱动领域，国内外学者已开展相

关探索。李翔等[7]对氢氧燃烧高压高速发射

技术问题进行了研究；Zhou 等[8]揭示了氢氧

混合物在燃烧轻气炮内的火焰加速与爆轰

转变机制；Signetti 等[9]建立了爆炸-结构耦

合数值方法，用以评估氢气泄漏引发爆燃的

风险；尚甲豪等[10]系统研究了氢氧爆轰驱动

的内弹道动力学特性；Tang等[11]明确了气相

爆轰炮中活塞摩擦的影响机制；Chen 等[12]、

周正炜等[13]利用优化算法推动了轻气炮装

置的性能改进；胡天翔等[14]剖析了初始条件

对氢氧爆轰气体炮内弹道性能的影响。然而

现有研究多聚焦于多级轻气炮首级驱动，在

炮射无人机应用场景下存在关键技术空白：

缺乏精确的内弹道数值模拟体系，未充分验

证真实气体状态方程在氢能发射系统中的

适用性，同时针对热载荷控制与发射性能协

同优化的系统性研究不足。 

本文对比了 PR、SRK 以及维里三种真

实气体状态方程在氢能热力学计算的适用

精度，构建了考虑真实气体效应的精确氢能

炮射无人机内弹道模型，并通过试验验证其

准确性，同时系统开展了氧化剂种类、燃料

与结构参数的优化选择，剖析了控制阀喷口

面积变化对内弹道特性的影响规律，提出热

载荷控制与发射性能协同优化方案。 

1  氢能炮射无人机装置 

氢能炮射无人机装置原理图如图1所示，

主要由高压室、低压室、耐高温控制阀和无

人机等部件组成。 

 

图 1 氢能炮射无人机装置原理图 

Fig. 1 Schematic diagram of a hydrogen gun-launched 

UAV device 

该装置通过电击发器点火引燃氢氧燃

料，使高压室温度和压力骤升。燃烧完成后，

控制阀开启，高温燃气迅速膨胀至低压室。

待低压室压力超过剪切销阈值时，机械约束

失效，燃气推动无人机沿定向器加速运动。

其中控制阀选用耐高温型阀体，适配氢氧燃

烧的高温工作环境。 

2  氢能炮射无人机内弹道模型 

2.1  真实气体状态方程择优模型 

采用 SRK、PR 及维里方程描述真实气

体的状态特性，各方程的具体表达式如下。 

1) Soave-Redlich-Kwong(SRK)方程[15]： 
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式中：P 为压力，
mV 为摩尔体积，R 为摩尔

气体常数，T 为温度，a b、 为引力参数和斥

力参数，
cT 为临界温度，

cP 为临界压力，

为偏心因子。 

2) Peng-Robinson(PR)方程[16]： 
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3) 维里(Virial)方程[17]： 
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式中：B C、 分别为第二、三维里系数； 为

经验参数，取 0.003686。 

气体压缩因子 Z 表示实际气体偏离理

想气体特性的程度，其计算公式为： 

 mPVPV
Z

nRT RT
   (9) 

为筛选出最精确反映氢能系统真实气

体热力学特性的状态方程，以氢氧燃烧生成

的高温水蒸气为研究对象，计算 SRK、PR

及 Virial 方程在高、低压室特定压强与温度

工况下的压缩因子，并与 CoolProp 数据库

中基准数据进行对比分析。通过量化误差指

标，绘制各方程对应的平均相对误差对比图，

如图 2 所示。 

 

(a) 高压室对应压缩因子对比 

(a) Comparison of corresponding compression factors for high 

pressure chambers 



 

 

 

 

(b) 低压室对应压缩因子对比 

(b) Comparison of corresponding compression factors for low 

pressure chambers 

图 2 压缩因子平均相对误差对比 

Fig. 2 Comparison of mean absolute error of 

compression factors 

对图像数据的分析表明，Peng-Robinson 

方程对应的平均相对误差最小，预测精度最

优。相较于 SRK 和 Virial 方程，其压缩因子

计算精度在高压室分别提高 32.6%和 26.2%，

在低压室分别提高 38.5%和 27.3%。结合文

献[19-20]可知，PR 方程在纯组分及混合体系

中，尤其在高压条件及近临界区优势显著，

这与本研究结论一致。 

2.2  内弹道数学模型 

为简化问题，假设高低压室为完全刚性

结构；腔室内气体流动为准定常且等熵过程；

弹射过程为绝热膨胀做功，忽略传热影响；

控制阀接收指令后瞬间开启。 

1) 燃烧反应方程 

基 于 氢 氧 反 应 总 包 模 型

2 2 22 2H O H O  ，采用 Arrhenius 定理计算

反应速率： 
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单位时间内反应释放的热量为： 
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式中： A为指前因子， 2 2( ) ( )c H c O、 为反应

物浓度， aE 为表观活化能，T 为温度，Q 为

反应燃烧热。 

2) 热物性参数方程 

根据热力学函数中的物态方程 [17]
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经推导得到基于 PR 方程的比热力学能

和比晗为： 
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式中：U 为比热力学能，V 为比体积，
VC 为

比定容热容，M 为摩尔质量， H 为比晗，

gR 为气体常数。 

3) 高低压室气体控制方程 

根据质量方程、能量方程及 PR 状态方

程，推导高低压室数学模型如下[21]： 
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式中：下标 h l、 分别表示高、低压室， 为

气体密度，m 为气体流量， ls 为低压室面积。 

4) 气体流量方程 

高压室气体通过控制阀进入低压室，存

在亚声速和声速两种流动情况，其质量流量

方程为[1]： 
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式中：
x 为流量修正系数，取 0.96，k 为绝

热指数， S 为阀门喷口面积。 

5) 无人机加速度方程 

无人机在定向器内启动运动前，由剪切

销实现可靠闭锁，需克服 9 kN 的闭锁力完

成销体解脱方可顺利启动，且该剪切销为同

批次取样加工，其剪切力误差控制在±3%范

围内，能够保障无人机发射初始阶段闭锁与

解脱过程的稳定性和一致性[22]。 

无人机运动过程中受力主要包括重力、

燃气推力、摩擦阻力及气动阻力等，为简化

分析，引入质量虚拟系数 ( 1.1  )对摩擦

阻力与气动阻力进行等效处理[23]。 

根据牛顿第二定律得： 

① 低压室压强上升阶段 

 

 

 

0, sin 900 /

( ) sin / ,

sin 900 /
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 

 

  

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

  

(20) 

② 低压室压强下降阶段 

 
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式中： uavm 为无人机质量，  为发射角度。 

采用四阶龙格-库塔法求解内弹道模型，

得到高低压室的压力、温度及无人机运动过

载、速度等参数变化，实现发射过程的动态

模拟与关键参数分析。 

2.3  内弹道模型试验验证 

基于表 1 试验参数，借助图 3 气体燃爆

发射试验台及图 4 发射样机开展试验，对发

射过程中高低压室的压强变化进行测量。高

压室压强检测选用 FST800-211 工业通用型

压力变送器，该传感器量程为 5 kpsi，测量

精度为 0.5% FS；低压室采用 FST800-G3100

溅射式压力变送器，其量程为 300 psi，测量

精度为 0.25% FS。 

表 1 试验参数表 

Table 1 Table of test parameters 

参数 数值 

无人机质量/kg 12 

发射角度/° 0 

氢气量/mol 0.35 

高压室长度/mm 150 

高压室半径/mm 38 

低压室长度/mm 200 

低压室半径/mm 70 

初始温度/K 298 

喷口半径/mm 1.5 

 



 

 

 

(a) 试验台原理图 

(a) Test stand schematic diagram 

 

(b) 试验台实物图 

(b) Test stand physical diagram 

图 3 气体燃爆发射试验台 

Fig. 3 Gas explosion emission test stand 

 

(a) 发射样机原理图 

(a) Transmitter prototype schematic diagram 

 

(b) 发射样机实物图 

(b) Transmitter prototype physical diagram 

图 4 发射样机 

Fig. 4 Transmitter prototype 

气体燃爆试验台由点火装置、气动系统、

试验发射筒以及测试系统四部分组成。 

将高低压室压强试验测试结果与内弹

道模型计算结果进行对比，如图 5 和图 6 所

示。 

 

图 5 高压室压强曲线 

Fig. 5 High pressure chamber pressure curves 

 

图 6 低压室压强曲线 

Fig. 6 Low pressure chamber pressure curves 

通过分析压强对比曲线，可以发现计算

数据与试验数据的变化趋势一致，数值上虽

存在一定的误差，但基本控制在 10%以内。

考虑误差是由于腔室热交换、装置泄漏及喷

口设计偏差等实际因素造成。研究结果有效

验证了内弹道模型的可靠性与准确性。 

3  氢能炮射无人机关键参数优化分析 

将内弹道模型应用于无人机质量 60 kg，

发射角度 10°，定向器口径 128 mm、长度 3 m

的工况，寻找满足最大过载不大于 80 g、发

射速度 45~55 m/s 条件下的关键参数最优解。 

3.1  氧化剂优选研究 

系统中高压氢气通过控制阀和管路注

入，氧化剂可从纯氧与空气中选择。当选用

纯氧时，腔室产物仅为水蒸气单一气体；而

选用空气时，考虑到占比 78.08%的氮气对混

合气体热物性的影响，内弹道计算需要基于

水蒸气与氮气的混合气体展开。单一气体热

物性参数如表 2 所示，混合气体参数通过加

权平均法计算。计算公式为： 



 

 

 

 mix i ii
X y X  (22) 

式中： i 表示水蒸气和氮气，
iy 为组分摩尔

分数，
iX 为单一气体各项参数。 

表 2 气体热物性参数 

Table 2 Thermophysical properties of gases 

物理量 水蒸气 氮气 

临界温度/K 647.1 126.2 

临界压强/MPa 22.064 3.39 

偏心因子 0.344 0.037 

为分析氮气含量对系统性能的影响，进

而筛选出最优氧气供给方案，设定氢氧气体

化学计量配比为 2:1，氢气充气压力恒定为

1 MPa，针对氮气摩尔分数分别为 0%、25%、

40%、55%和 70%几种发射工况开展对比模

拟。 

图 7、图 8 的高低压室温度数据显示，

随着氮气含量的增加，高低压室平均温度呈

下降趋势。其中空气工况（55% N2）较纯氧

工况（0% N2），高压室平均温度降低 19.17%，

低压室平均温度降低 11.22%，这表明氮气的

稀释作用有效降低了燃烧产物的热载荷，减

弱了对火箭炮膛壁的烧蚀损伤，对延长氢能

炮射装置的使用寿命具有积极意义。 

 

 

(a) 氮气含量-高压室温度关系曲线 

(a) N2 content-high pressure chamber temperature relationship 

curves 

 

(b) 氮气含量-高压室平均温度柱状图 

(b) N2 content-high pressure chamber average temperature 

histogram 

图 7 氮气含量对高压室温度的影响 

Fig. 7 Effect of N2 content on high pressure chamber 

temperature 

 

(a) 氮气含量-低压室温度关系曲线 

(a) N2 content-low pressure chamber temperature relationship 

curves 

 

(b) 氮气含量-低压室平均温度柱状图 

(b) N2 content-low pressure chamber average temperature 

histogram 

图 8 氮气含量对低压室温度的影响 

Fig. 8 Effect of N2 content on low pressure chamber 

temperature 

 

(a) 氮气含量-无人机速度关系曲线 

(a) N2 content-UAV velocity relationship curves 



 

 

 

 

(b) 氮气含量-无人机发射速度柱状图 

(b) N2 content-UAV velocity histogram 

图 9 氮气含量对无人机速度的影响 

Fig. 9 Effect of N2 content on UAV velocity 

综上所述，采用空气作为氧化剂的方案

可以在平衡热防护与发射性能方面表现更

优。 

3.2  基于多参数优化的组合设计 

为实现无人机发射过程中最大过载最

小化、发射速度最大化的目标，选取氢气和

空气为燃料，针对内弹道模型开展氢气量、

高低压室总长、高压室长度及喷口半径四个

参数的优化。 

拟采用遗传算法(GA)与序列二次规划

法(SQP)协同优化策略，该方法充分融合 GA

的全局搜索能力和 SQP 快速高精度的局部

优化特性，能够高效处理复杂非线性多约束

优化问题，显著提升解的精度与鲁棒性[24]。 

优化模型采用无量纲目标函数，并约束

高压室密度上限，表达式为： 

   max _
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输入参数范围与约束条件为： 
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式中：
2Hn 为氢气量，mol；L 为高低压室总

长度，mm； 1xv 为高压室长度，mm； dr 为

喷口半径，mm； ch 为高压室初始密度，

kg/m3； maxA 为无人机最大过载，g； _v l 为

无人机发射速度，m/s； _t l 为无人机发射时

间，ms。 

通过优化算法在参数范围内的多轮迭

代计算，得到氢气量、高低压室总长、高压

室长度及喷口半径的参数优化结果，如表 3

所示。 

表 3 参数组合取值表 

Table 3 parameter combination values 

参数 取值 

氢气量/mol 1.80 

高低压室总长度/mm 892 

高压室长度/mm 423 

喷口半径/mm 6.00 

为验证优化结果的可靠性，以四参数取

值范围为研究区间，通过 DOE 模块采用最

优拉丁超立方抽样法，选取 30 组样本点。

图 10 样本取样散点图的结果表明，样本点

在参数区间内均匀分布，具备良好的抽样代

表性。 

 

图 1010 样本取样散点图 

Fig. 10 Graph of sample sampling scatter 

将 30 组样本点逐一代入内弹道模型，

分别求解各样本点对应的无人机最大过载

与发射速度，对全部计算结果求取算术平均

值后，与表 3 中的优化结果开展定量对比，

得到表 4 计算均值与优化结果对比表。 

表 4 计算均值与优化结果对比表 

Table 4 Comparison table of calculated mean values 

and optimization results 

 v_l/(m/s) Amax/g v_l/ Amax 

样本计算均值 57.85 215.71 0.27 

优化数据 50.12 94.44 0.53 



 

 

 

表 4 的对比数据显示，基于优化参数组

合得到的发射速度与最大过载比值，相较 30

组样本计算均值提升幅度达 96.3%，充分验

证了表 3 中优化参数组合的有效性，可对氢

能炮射无人机内弹道的核心性能指标实现

显著优化。 

3.3  控制阀喷口面积优化设计 

图 11 为基于表 3 优化参数得到的低压

室压强与无人机过载曲线，分析发现模型中

存在低压室压强后期下降过快、过载偏大等

问题。拟采用控制阀喷口面积动态控制策略，

将气体流通面积设为有关阀门全开时间和

时间幂次项的二元函数，如式 (25)(25)、

(26)(26)所示。在保持最大喷口面积恒定的

前提下，对阀门全开时间及时间幂次项进行

多方案设定[25]。 

 

 

图 11 低压室压强与无人机过载曲线 

Fig. 11 Low pressure chamber pressure and UAV 

overload curves 

 2At dr   (25) 

 ci

ci

all

At
S t

t
  (26) 

式中：At 为控制阀最大喷口面积，allt 为阀门

全开时间， ci 为时间幂次项。 

3.3.1  阀门参数影响分析 

1) 阀门全开时间 

为实现精准的定量分析，时间幂次项固

定为 1，并以等差数列形式设置阀门全开时

间的变化区间，取值范围为 10~160 ms，具

体参数配置详见表 5。 

表 5 不同阀门全开时间工况 

Table 5 Different valve full open time working 

conditions 

工况 1 2 3 4 5 6 

全开时间/ms 10 40 70 100 130 160 

图 12 展示了不同阀门全开时间工况下

的无人机过载曲线，结果表明，随着阀门全

开时间的增加，过载曲线逐渐趋于平缓，且

最大过载值呈下降趋势。图 13 的速度曲线

表明，阀门全开时间与无人机速度呈负相关

性，其延长导致研究时间内速度增长速率降

低。 

 

图 12 不同阀门全开时间工况下无人机过载曲线 

Fig. 12 UAV overload curves under different valve 

full open time working conditions 

 

图 13 不同阀门全开时间工况下无人机速度曲线 

Fig. 13 UAV velocity curves under different valve full 

open time working conditions 

2) 时间幂次项 

固定阀门全开时间为 80 ms，由于时间

幂次项在 0~1区间与大于 1区间的变化特性

存在差异，需对其进行分段设置，如表 6 所

示。 

表 6 不同时间幂次项工况 

Table 6 Different temporal power term working 

conditions 

工况 1 2 3 4 5 6 

带格式的: 检查拼写和语法

带格式的: 检查拼写和语法



 

 

 

幂次项 0.2 0.6 1 3 5 7 

图 14 所示的不同时间幂次项工况下的

无人机过载曲线表明：当时间幂次项处于

0~1 区间时，随着数值增大，过载曲线趋于

平缓且最大过载值降低；而当幂次项超过 1

时，过载曲线呈现陡峭上升趋势，最大过载

值随之增大。从整体而言，时间幂次项增加

导致无人机过载响应出现明显延迟。 

 

图 14 不同时间幂次项工况下无人机过载曲线 

Fig. 14 UAV overload curves under different temporal 

power term working conditions 

由图 15 速度曲线可知，当时间幂次项

在 0~1 区间时，曲线随幂次项增大渐趋平缓，

最大速度值递减；幂次项大于 1 后，曲线斜

率增加，但因响应延迟，研究时间内最大速

度仍持续降低。 

 

图 15 不同时间幂次项工况下无人机速度曲线 

Fig. 15 UAV velocity curves under different temporal 

power term working conditions 

3.3.2  阀门参数组合最优选择 

为实现阀门参数组合的最优配置，达成

最大过载最小化与发射速度最大化的双重

目标，拟采用遗传算法（GA），针对阀门全

开时间与时间幂次项开展全局寻优搜索。 

遗传算法的目标函数为： 
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各参数取值范围及约束条件为： 
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式中： msa 为 40 ms 时的无人机过载，g。 

通过遗传算法多代迭代优化，计算过程

实现稳定收敛，获得表 7 阀门参数全局最优

解。 

表 7 最优阀门参数取值表 

Table 7 Optimal valve parameters 

参数 取值 

阀门全开时间/ms 79 

时间幂次项 1.29 

3.3.3  优化效果对比与分析 

将最优阀门参数代入内弹道模型，喷口

面积实现图 16 所示变化，进而得到氢能炮

射装置热力学参数及无人机特性优化前后

对比曲线。 

 

图 16 阀门喷口面积对比曲线 

Fig. 16 Valve orifice area comparison curves 

图 17 的高压室对比曲线显示，优化后

的温度与压强曲线下降速率呈现先减缓后

加快的趋势。根据热力学第一定律，高压室

向低压室供气过程中，气体质量流失且膨胀

对外做功，导致内能降低，进而引起温度与

压强的下降。在 0~50 ms 区间，较小的喷口

面积限制了气体流量，延缓了温度与压强的



 

 

 

下降进程；当时间超过 50 ms，喷口面积扩

大使气体流量增加，温度与压强下降速率随

之加快。 

 

(a) 高压室温度对比曲线 

(a) High pressure chamber temperature comparison curves 

 

(b) 高压室压强对比曲线 

(b) High pressure chamber pressure comparison curves 

图 17 高压室对比曲线 

Fig. 17 High pressure chamber comparison curves 

图 18 的低压室对比曲线表明，优化后

的曲线变化更平缓且峰值延迟出现。初始阶

段，高压气体高速注入引发剧烈分子碰撞，

导致低压室内能骤增；随着剪切销失效，无

人机在活塞驱动下加速运动，系统能量需同

时转化为无人机动能、克服容积扩张及阻力

做功，促使温度与压强下降。由于优化后初

期喷口面积较小、气体流量不足，温升与压

增速率减缓，同时无人机运动造成的容积扩

大及压差降低，使低压室压强峰值较优化前

下降 85.09%。 

 

(a) 低压室温度对比曲线 

(a) Low pressure chamber temperature comparison curves 

 

(b) 低压室压强对比曲线 

(b) Low pressure chamber pressure comparison curves 

图 18 低压室对比曲线 

Fig. 18 Low pressure chamber comparison curves 

依据图 19 的流量曲线分析，优化后气

体流量呈现先升后降的变化特征：初期因喷

口面积较小，气体流量处于较低水平；中期

喷口面积扩大促使流量快速攀升至峰值；后

期随着高低压室压差缩小及燃气量减少，流

量逐渐下降。 

 

图 19 气体流量对比曲线 

Fig. 19 Gas flow comparison curves 



 

 

 

结合图 20 无人机特性曲线可知，优化

后无人机最大过载较优化前降低 31.07%。速

度曲线的启动时间明显延迟，上升速率减慢。 

 

(a) 无人机过载对比曲线 

(a) UAV overload comparison curves 

 

(b) 无人机速度对比曲线 

(b) UAV velocity comparison curves 

图 20 无人机特性对比曲线 

Fig. 20 UAV characteristics comparison curves 

4  结论 

本文围绕氢能炮射无人机精确内弹道

模型展开研究，重点探究了气体状态方程选

型、氧化剂优选及关键参数协同优化对系统

性能的影响，所得主要结论如下： 

1) Peng-Robinson 方程能更准确描述氢能

炮射无人机系统真实气体特性，相较于 SRK

和 Virial 方程，其压缩因子计算精度在高压

室分别提高 32.6%和 26.2%，在低压室分别

提高 38.5%和 27.3%，为内弹道模型的气体

状态参数计算提供了更精确的理论基础。 

2) 引入氮气稀释的空气作为氧化剂，可使

高低压室平均温度分别降低 19.17%和

11.22%，显著减轻炮膛烧蚀现象，同时使无

人机发射速度提升 23.98%，实现了性能与可

靠性的协同提升。 

3) 采用遗传算法与序列二次规划法协同

优化，获得氢气量、高低压室长度等参数的

优化组合，并验证了优化结果的有效性，实

现了发射速度最大化与最大过载最小化的

双重约束目标。 

4) 通过建立控制阀喷口面积变化规律二

元函数模型并结合遗传算法优化，成功将低

压室最大压强降低 85.09%，无人机最大过载

减少 31.07%，提高了系统运行的稳定性。 
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