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马赫数为４的超燃发动机碳氢燃料点火试验
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摘　　　要：在直连式脉冲燃烧风洞设备上，开展了模拟马赫数为４，总温为９３５Ｋ的超燃发动机碳氢燃料点

火试验．试验利用了点火器加引导氢气、引导氢气自燃辅助点火、节流加引导氢气３种辅助点火方式成功实现

了乙烯燃料的点火并维持了稳定燃烧．试验研究发现：利用氢气自燃辅助乙烯点火，氢气质量流量范围为

０．４３～１２．６１ｇ／ｓ，氢气质量流量过大不能成功点火；利用节流加引导氢气的辅助点火方式，节流量为１０％～

３０％，氢气注油压力为５ＭＰａ能够可靠点火．最后研究了乙烯从凹槽上游和从凹槽底部注油的发动机贫油点

火极限和富油工作极限，研究发现两者的贫油熄火极限相近，为当量比为０．０７７，而富油工作极限差别较大，

当量比分别为０．３２７和０．４７１．
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０．０７７，ａｎｄ　ｔｈｅ　ｒｉｃｈ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｌｉｍｉｔｓ　ｖａｒｉｅｓ　ａ　ｌｏｔ　ａｔ　ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　０．３２７ａｎｄ　０．４７１ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｓｃｒａｍｊｅｔ；ｉｇｎｉｔｉｏｎ；ｔｈｒｏｔｔｌｅ；ｌｅａｎ　ｌｉｍｉｔ；ｒｉｃｈ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｌｉｍｉｔ

　　以涡轮发动机为基础，与超燃发动机组合的
循环推进系统（ＴＢＣＣ）中的涡轮发动机能够提供
的最大速度为 Ｍａ＝３～４，超燃发动机必须在

Ｍａ＝４附近成功点火起动，才能保证ＴＢＣＣ的正
常工作．但飞行速度为Ｍａ＝４时，根据弹道参数
计算，其气流的总温较低，一般为８００～１　０００Ｋ．
来流总温低，燃烧室内的超声速气流静温一般仅
为５００～６００Ｋ，低于燃料的自点火温度．因此必
须开展超燃发动机在低总温条件下的起动方式和

过程的研究工作，为超燃发动机的低马赫数下的
成功起动进行基础研究和技术储备．
总结相关的超燃发动机点火方面的文献，低

总温条件下成功点火的流场具有以下特点：高温、
低速、混合充分和富含自由基．低总温条件下点
火必须借助辅助的点火方式，文献中的辅助装置
和措施有：①强迫点火器．电火花塞［１］、等离子
炬［２］、火炬点火器、引导火焰点火、高压电弧［３］等
强迫点火器较为多见．②燃料处理技术．燃料处
理技术主要为燃料加热技术和燃料添加剂的应

用．③燃料混合增强技术．燃料混合增强［４］主要为
应用混合性能较好的注油器，如气动斜坡和物理
斜坡注油器、支杆注油器等以及液态燃料雾化技
术［５－９］．④节流点火技术［１０－１１］．在流场相对下游位
置进行一定程度的节流，能够在节流位置上游产
生一定的激波串，减速和加热来流，对点火有利．
节流装置一般有物理装置节流和气体节流（ａｉｒ

ｔｈｒｏｔｔｌｅ）．Ｒａｓｍｕｓｓｅｎ等人［１］在连续风洞设备上，
在来流温度为６４０Ｋ和５６０Ｋ的条件下点燃了乙
烯，测量了壁面压力曲线，研究了影响点火的因
素；Ｍａｔｈｕｒ等人［１２］在总温低于１　０００Ｋ条件下，
利用雾化技术和点火器点燃了加热的ＪＰ－７燃料．
国内也有低总温条件下的相关点火文献［１３］．
国内外的低温点火文献中，均在连续式风洞

上开展试验［１４－１５］，而本试验为脉冲风洞设备．相
比之下，连续风洞的点火环境为热壁环境，相对有
利于点火和燃烧；而脉冲风洞由于传热时间极短，
保持冷壁状态，不利于点火和燃烧．本试验组合了
点火器、引导氢气和节流技术３种辅助点火技术，
通过调节注油位置和注油当量比，精确控制点火
时序等，在总温为９３５Ｋ的条件下成功点燃了气
态乙烯，并维持了稳定燃烧．

１　试验设备简介

１．１　脉冲燃烧风洞设备

本试验在直连式脉冲燃烧风洞设备（见图１）
中进行，该设备能够模拟的飞行马赫数为４～７，
二元喷管出口马赫数为２～３，总温为８００～
１　９００Ｋ，总压为０．８～２．６ＭＰａ，设备能够提供的
稳定试验时间为２００～２７０ｍｓ．通过设备调试和流
场校测，设备的设计参数和运行参数见表１，试验
时间约２５０ｍｓ，满足脉冲试验的时间要求．

图１　直连式脉冲燃烧风洞设备

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｒｅｃｔｌｙ　ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ　ｐｕｌｓｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｆａｃｉｌｉｔｙ

表１　风洞设备的试验参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ　ｆａｃｉｌｉｔｙ

飞行马赫数 二元喷管出口马赫数 总温／Ｋ 总压／ＭＰａ

设计参数 ４　 ２　 ９００　 ０．８

运行参数 ４　 ２．１　 ９３５　 ０．８

１０８
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１．２　火炬点火器

本次试验采用氢气－空气火炬点火器，见图２．
该点火器主要由３个子系统组成：氢气进气系统、

图２　火炬点火器

Ｆｉｇ．２　Ｔｏｒｃｈ　ｉｇｎｉｔｅｒ

空气进气系统和点火花塞系统．单个点火器的输
入功率调节范围为０～７０ｋＷ．试验模型上同时
安装了两个独立控制的点火器，试验中点火器的
功率调节范围为０～１４０ｋＷ．

１．３　直连式超燃发动机燃烧室试验模型

发动机模型的入口截面为５０ｍｍ×１００ｍｍ，
燃烧室的具体尺寸见图３．凹槽深度为１８ｍｍ，长
深比约为１０．８，后缘角为２２．５°．压力测点主要布
置在发动机的侧面中心位置，单侧测点数量为３０
个．试验模型中的凹槽、注油位置、点火器位置
和节流位置见图４．Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ和Ｅ为注油位置，
点火器Ｆ布置在凹槽底部，节流位置 Ｇ布置在
上壁面，离凹槽台阶为４３０ｍｍ．节流喷气孔的当
量直径约为１０．４ｍｍ，每排注油孔的当量直径为

３．４６ｍｍ．

图３　超燃发动机燃烧室侧视图 （单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｄｅ－ｖｉｅｗ　ｏｆ　ｓｃｒａｍｊｅｔ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图４　凹槽、注油位置、点火器位置和节流位置 （单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ，ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ，ｉｇｎｉｔｅｒ　ａｎｄ　ａｉｒ　ｔｈｒｏｔｔｌｅ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

２　方法及理论

２．１　贫油极限和富油极限

在数值计算中，贫油点火极限可以根据生成
的ＣＯ２质量浓度精确判断．而实际试验中，只能通
过冷流与热流试验的测量结果的比对进行判断，
存在传感器测量范围、测量精度和误差等因素的
影响．试验手段测量的贫油点火极限可能存在一
定的误差．
受脉冲燃烧风洞试验时间的制约，不能比照

连续风洞的研究方法，富油熄火极限研究困难．同

时，在试验中发现，在低马赫数条件下，发动机可
能在还没有达到富油熄火极限时，燃烧室压力向
上游传播至隔离段入口，达到超燃发动机的工作
极限．在本试验中，富油极限主要为发动机富油工
作极限．

２．２　稳定燃烧判据

脉冲燃烧风洞试验时间短，判断点火后是否
维持稳定燃烧，主要判断依据为：①燃烧室测量点
压力信号与冷流相比具有明显差别；②燃烧室测
量的压力信号在试验时间内维持稳定．满足上述
两个条件，判断为维持稳定燃烧．
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３　试验内容及试验结果分析

在模拟飞行Ｍａ＝４，总温为９３５Ｋ的条件下，
进行了气态乙烯燃料的点火试验．试验通过组合
点火器、引导氢气和气体节流三种辅助点火方式
成功点燃了乙烯燃料并使其维持了稳定燃烧．试
验研究了引导氢气、点火器和气体节流辅助点火
方式参数对点火的影响，通过试验确定了不同注
油位置的贫油极限和富油极限．

３．１前期的试验结果

前期开展了低温点火的部分内容研究，主要
结果有：①仅靠点火器不能点燃乙烯燃料；②氢气
从凹槽上游位置注入不能自点火燃烧；③利用点

火器加引导氢气的组合点火方式成功点燃了气态

乙烯燃料．引导氢气辅助点火的最小当量比为

０．０５，点火器的主要功能是点燃引导氢气，点火器
功率在２０～１４０ｋＷ 均能可靠地点燃引导氢气，
进而点燃乙烯．

３．２　引导氢气自燃辅助点火方式

引导氢气自燃辅助点火试验的时序为：以流
场稳定时刻为０ｍｓ，２０ｍｓ时注入氢气，５０ｍｓ时
注入乙烯，８０ｍｓ时关闭氢气，２５０ｍｓ时试验结
束．依据２００～２５０ｍｓ的压力测量数据与冷流压
力数据比较判断点火是否成功．试验条件和试
验参数见表２（０８０８０４试验数据测量时刻氢气
正常注油）．

表２　引导氢气自燃辅助点火试验设置

Ｔａｂｌｅ　２　Ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ｓｅｌｆ－ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｉｌｏｔ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ

Ｎｏ．
氢气

质量流量／（ｇ／ｓ） 当量比 注入位置

乙烯

当量比
点火结果

０８０７０４　 ０．４５２　 ０．００５ Ｆ ０．７９１ 成功

０８０８０４　 １２．６１　 ０．１４２ Ｂ ０ 成功

０８１４０３　 ０．４３　 ０．００５ Ｆ ０．８０６ 成功

０８１５０２　 １７．２７　 ０．１９４ Ｂ ０．８０６ 失败

０８１５０３　 ６．６８　 ０．０７５ Ｂ ０．８０６ 成功

　　从表２中的试验设置参数和试验结果可以总
结出下列结果：①氢气以适当质量流量（０．４３～
６．６８ｇ／ｓ）从凹槽内两个位置注入，能够发生自点
火燃烧并点燃乙烯．②氢气从凹槽注入的质量流
量大于１７．２７ｇ／ｓ时，不能发生自点火燃烧．这是
因为氢气质量流量过大，以声速注入的氢气会迅
速降低附近流场温度，氢气不能发生自点火燃烧．
③利用适量氢气自燃的辅助点火方式，能够成功
点燃乙烯燃料，有一定的工程应用价值．
图５为引导氢气自燃辅助试验压力曲线，从

图５的压力曲线可以看出，针对相同的乙烯当量
比，质量流量分别为０．４５２，０．４３ｇ／ｓ和６．６８ｇ／ｓ
的氢气自燃点燃乙烯，燃烧室壁面压力与冷流压
力差别显著，表明成功点火并维持稳定燃烧．

３．３　引导氢气加气体节流组合点火方式

引导氢气加气体节流点火试验的时序为：以
流场稳定时刻为０ｍｓ，２０ｍｓ时注入氢气，３０ｍｓ

图５　引导氢气自燃辅助试验压力曲线

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ　ｗｉｔｈ

ｓｅｌｆ－ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ

时开始节流，５０ｍｓ时注入乙烯，８０ｍｓ关闭节流

和氢气，２５０ｍｓ时试验结束．依据２００～２５０ｍｓ的
压力测量数据与冷流压力数据比较判断点火是否

成功．试验条件和试验参数设置见表３（０８０９０３试
验数据测量时刻为关闭节流后５０ｍｓ，氢气继续
注油），表中以喷入的节流气体质量流率与隔离段
入口来流质量流率之比来表征节流量．

３０８
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表３　气体节流点火试验设置

Ｔａｂｌｅ　３　Ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈ　ａｉｒ　ｔｈｒｏｔｔｌｅ

Ｎｏ．
氢气

注入位置 注入压力／ＭＰａ 当量比

乙烯

当量比

气体节流

位置 ｍ·ｔｈｒｏｔｔｌｅ／ｍ
·
ａｉｒ／％

点火结果

０８０９０２ Ａ ５．４　 ０．２８１　 ０．８ Ｇ ５ 失败

０８０９０３ Ａ ５．０　 ０．２８１ Ｇ ３０ 成功

０８１００２ Ａ ５．０　 ０．２８１　 ０．８ Ｇ ３０ 成功

０８１００３ Ａ ５．０　 ０．２８１　 ０．８ Ｇ ２０ 成功

０８１００４ Ａ ５．０　 ０．２８１　 ０．８ Ｇ １５ 成功

０８１２０１ Ａ ５．０　 ０．２８１　 ０．８ Ｇ １０ 成功

０８１２０２ Ａ ５．０　 ０．２８１　 ０．８ Ｇ ５ 失败

０８１２０３ Ａ ３．０　 ０．１６８　 ０．８ Ｇ １０ 失败

０８１２０４ Ａ ４．０　 ０．２２４　 ０．８ Ｇ １０ 失败

０８１００１ Ａ ２．０　 ０．１１２　 ０．８ Ｇ １５ 失败

　　从表３的试验参数和试验结果可以得出下列
结论：①０８１００２～０８１２０２的试验结果表明，在引
导氢气注油压力为５．０ＭＰａ的条件下，能够成功
点火的最小节流量为１０％．②０８１２０１～０８１２０４和

０８１００１的试验结果表明，节流量和引导氢气的注
油压力均是影响成功点火的重要因素，同在１０％
的节流量下，氢气的注油压力为４ＭＰａ和３ＭＰａ
时，均不能成功点火．③适当提高氢气的注油压力
至５．４ＭＰａ，５％的节流量仍不能成功点火，该结
果预示成功点火的极限节流量可能在５％～１０％．
图６的压力曲线均在引导氢气和节流完全关

闭后１２０ｍｓ的时刻测量得到．从压力曲线的分布
可以看出，在乙烯当量比相同的条件下，节流量越
大，燃烧越充分，压力越高，说明节流量对燃烧的

图６　节流加引导氢气的点火试验压力曲线

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ　ｗｉｔｈ

ａｉｒ　ｔｈｒｏｔｔｌｅ　ａｎｄ　ｐｉｌｏｔ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ

性能有一定的影响．分析认为，节流量越大，通过
激波串的作用，燃烧室内速度越低，温度相对较
高，相同当量比的燃料在燃烧室内燃烧更充分，壁
面压力更高，同时也会影响隔离段内的激波串位
置向前移动．节流关闭后，激波串位置与燃烧情况
保持一定的对应关系，继续影响燃烧室内的流场
参数和燃烧情况．

３．４　凹槽上游注油和凹槽底部注油的贫油极限和
富油极限

　　针对凹槽上游注油位置（Ａ）和凹槽内注油位
置（Ｂ），进行了贫油极限和富油极限的试验研究．
脉冲风洞设备上贫油极限的试验为在辅助点火方

式完全关闭后１２０ｍｓ时刻，测量燃烧室壁面压力，
将其与冷流压力进行比较，若测量压力与冷流压力
曲线差别很小时，认为达到贫油熄火极限．对于富
油极限，在试验过程中发现，随着燃料当量比的增
加，还没有达到富油熄火极限之前，燃烧室压力已
经扰出隔离段，超过了发动机的工作极限，因此脉
冲风洞设备上将富油极限定义为富油工作极限．

３．４．１　凹槽上游注油的贫油极限和富油极限

乙烯从凹槽上游注入，利用点火器（功率为

４０ｋＷ）和引导氢气（当量比为０．０８）进行点火，改
变乙烯的当量比，研究该位置注油的贫油极限和
富油极限．乙烯当量比参数见表４．
从图７中的曲线可以看出，当乙烯当量比较

低时（如０７３１０１和０７３１０２），壁面压力曲线除在
凹槽段与冷流有差别之外，其他位置基本与冷流

４０８
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表４　凹槽上游注油贫油极限和富油极限的试验参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｌｅａｎ　ｌｉｍｉｔ　ａｎｄ　ｒｉｃｈ

ｌｉｍｉｔ　ｆｏｒ　ｅｔｈｙｌｅｎｅ　ｉｎｊｅｃｔｅｄ　ｆｒｏｍ

ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ

Ｎｏ． 乙烯当量比

０７２８０１　 ０．１８４

０７２８０３　 ０．２４１

０７２８０４　 ０．３２７

０７３１０１　 ０．０７７

０７３１０２　 ０．０７６

一致，更低的当量比测量不出压力与冷流的差别，
认为已经达到了试验手段的贫油点火极限．随着
乙烯当量比的增加，壁面压力曲线升高，当乙烯当
量比达到０．３２７时，燃烧室内的压力已经向上游
传播至隔离段入口附近，更高的当量比会推出隔
离段，可能导致进气道不起动，超出了发动机的工
作范围，定义为发动机富油工作极限．

图７　凹槽上游注油的贫油极限和富油极限

Ｆｉｇ．７　Ｌｅａｎ　ｌｉｍｉｔ　ａｎｄ　ｒｉｃｈ　ｌｉｍｉｔ　ｆｏｒ　ｅｔｈｙｌｅｎｅ　ｉｎｊｅｃｔｅｄ

ｆｒｏｍ　ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ

３．４．２　凹槽底部注油的贫油极限和富油极限

乙烯从凹槽底部注入，利用点火器（功率为
４０ｋＷ）和引导氢气（当量比为０．０８）进行点火，改
变乙烯的当量比，研究该位置注油的贫油极限和
富油极限．乙烯当量比参数见表５．
从图８中的曲线可以看出，当乙烯当量比为

０．０７７时（如０７２４０１），壁面压力曲线与冷流压力
曲线差别不大，定义该状态下的贫油极限当量比
为０．０７７；乙烯当量比为０．５３５时，燃烧室内压力
向上游传播，已经超出隔离段，超出了发动机的工
作范围；乙烯当量比为０．４７１时，燃烧室压力向上
传播至隔离段入口附近，接近发动机工作极限，定
义为该位置注油的发动机富油工作极限．

表５　凹槽底部注油贫油极限和富油极限的试验参数

Ｔａｂｌｅ　５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｌｅａｎ　ｌｉｍｉｔ　ａｎｄ

ｒｉｃｈ　ｌｉｍｉｔ　ｆｏｒ　ｅｔｈｙｌｅｎｅ　ｉｎｊｅｃｔｅｄ

ｆｒｏｍ　ｃａｖｉｔｙ　ｆｌｏｏｒ

Ｎｏ． 乙烯当量比

０７２３０１　 ０．１１５

０７２３０２　 ０．１４３

０７２３０５　 ０．１６３

０７２４０１　 ０．０７７

０７２４０２　 ０．３２５

０７２４０３　 ０．５３５

０７２４０４　 ０．４７１

图８　凹槽底部注油的贫油极限和富油极限

Ｆｉｇ．８　Ｌｅａｎ　ｌｉｍｉｔ　ａｎｄ　ｒｉｃｈ　ｌｉｍｉｔ　ｆｏｒ　ｅｔｈｙｌｅｎｅ　ｉｎｊｅｃｔｅｄ

ｆｒｏｍ　ｃａｖｉｔｙ　ｆｌｏｏｒ

对两个位置注油的贫油极限当量比进行比较可以

看出，除试验总压浮动的影响外（０７３１０１总压偏
高），３ 条曲线在凹槽区域的趋势基本一致．
０７３１０２曲线在７００～１１００ｍｍ段比另外两条曲线
更低，更接近冷流压力曲线．从图９的比较可以看
出，０．０７６的当量比接近于试验手段测量的贫油
点火极限．
比较图７和图８的曲线，能够得出这样的结

论：①在较高的燃料当量比时，凹槽上游注油比凹
槽内注油燃烧更加充分．②当燃料当量比降低到
一定程度时，两个位置注油的差异不大．通过计算
分析，当量比较高时，凹槽上游注油只有一部分燃
料能够进入凹槽，导致凹槽内的燃料当量比相对
有利于燃烧；而凹槽内注油仅有小部分燃料通过
扩散流出凹槽，大部分燃料富集在凹槽内，导致凹
槽内的富油程度稍高，不利于燃烧；而燃料当量比
很低时，喷注压力很低，凹槽上游注入的燃料基本
全部集中在剪切层内，大部分进入凹槽［４］，此时的

５０８
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注油效果与凹槽内注油基本一致，因此在相对较
低的油气比时，两个位置的注油效果差别不大．

图９　凹槽上游和凹槽底部注油的贫油点火极限

Ｆｉｇ．９　Ｌｅａｎ　ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｌｉｍｉｔ　ｆｏｒ　ｅｔｈｙｌｅｎｅ　ｉｎｊｅｃｔｅｄ　ｆｒｏｍ

ｕｐｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｃａｖｉｔｙ　ａｎｄ　ｃａｖｉｔｙ　ｆｌｏｏｒ

４　结　论

在模拟马赫数为４，总温为９３５Ｋ，隔离段入
口马赫数为２．１的试验来流中，进行了气态乙烯
燃料的点火试验，并测量了壁面压力数据．通过试
验得到下列结论：

１）利用点火器加引导氢气、引导氢气自燃辅
助点火、节流加引导氢气三种组合点火方式在脉
冲燃烧风洞设备上成功点燃了气态乙烯，关闭辅
助点火机制后，乙烯维持了稳定燃烧．
２）研究了引导氢气自燃辅助点火方式中氢气
注油位置和氢气质量流量对点火的影响，氢气从凹
槽内注入的位置对点火影响不大，氢气质量流量不
能过大，１７．２７ｇ／ｓ的氢气不能发生自点火燃烧．
３）研究了节流加引导氢气组合点火方式中
节流量和氢气注油压力对点火的影响．在此试验
中，能够成功点火的最小节流量为１０％，氢气的
注油压力不能低于５ＭＰａ．
４）通过试验确定了凹槽上游位置注油的贫
油极限约为０．０７６，富油工作极限当量比约为

０．３２７；凹槽内注油的贫油极限当量比约为０．０７７，
富油工作极限当量比约为０．４７１．
５）在较高燃料当量比时，凹槽上游注油比凹
槽内注油燃烧效率更高；而燃料当量比很低时，注
油位置对燃烧的影响不明显．这样的现象主要由
不同注油方式对燃料的分布和混合的影响造成．
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