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低温跨声速风洞设计中的真实气体效应研究


黄知龙１，２，王　宁２，史志伟１，廖达雄２

（１．南京航空航天大学 航空学院，江苏 南京　２１００１６；
２．中国空气动力研究与发展中心 设备设计与测试技术研究所，四川 绵阳　６２１０００）

摘　要：风洞以低温气体为介质运行时，气体会表现出热力和热值的不完全，风洞回路气体流动参数计
算需要考虑低温真实气体效应。计算给出了氮气介质在温度１００～３２３Ｋ、压力１００～４５０ｋＰａ范围压缩性因
子和比热比的变化规律，并通过将等熵膨胀系数引入一维完全气体流动方程，发展了低温跨声速风洞气流流

动参数计算分析模型，获得了跨声速风洞高速运行时气流液化温度和压力的组合边界包络线。对比分析结

果表明：在低温跨声速风洞的运行压力（１１５～４５０ｋＰａ）和温度（１１０～３２３Ｋ）范围内，基于等熵膨胀系数计算
得到的气体流动状态参数的理论计算值与气体真实物理解的偏差小于１％，完全可满足低温跨声速风洞工程
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设计需求。
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　　雷诺数的变化主要影响边界层发展和转捩、
边界层分离、旋涡流动、激波／边界层干扰、激波／
旋涡干扰、底部流动与尾迹、黏性横流等黏性起支

配作用的流动［１－４］。由于雷诺数效应的非线性和

复杂性，理论和计算流体动力学方法都难以有效

预测［５－７］。Ｋｉｌｇｏｒｅ等学者认为低温风洞是设计
先进飞行器、应对激烈市场竞争的重要工具［８－９］。

降低试验介质的气流温度目前被认为是提高风洞

试验雷诺数最有效的技术途径［１０－１２］。当气体温

度降低时，气流密度增大，黏性系数降低。试验气

流温度从５０℃降低到 －１７３℃时，模型试验雷诺
数提高５倍［１３－１５］，且速压可保持不变。

低温风洞要求作为运行介质气体的温度在

１１０～３２０Ｋ范围，气体处于该低温段范围时会出
现真实气体效应，其状态不满足完全气体假设。

与完全气体相比，低温真实气体效应对风洞洞体

回路气动特性的影响是低温风洞气动设计中所不

可回避的问题。
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描述低温真实气体最精确的状态方程是以级

数形式表达的维里方程，但维里方程过于复杂。

三次 方 程 中 的 ＡＲＫ 方 程 应 用 广 泛［１６－１７］。

Ｊａｃｏｂｓｅｎ等研究了氮气从液化温度到２０００Ｋ、压
力到１０００ＭＰａ下的热力学特性［１８］。上海交通

大学李军进行了低温下真实与完全气体状态方程

的热物性比较［１９］。中国科学院理化技术研究所

柯长磊等针对低温透平膨胀机数值模拟指出完全

气体物性库与实际气体物性库的流动结果存在一

定偏差［２０］。曹学文等针对天然气领域高速膨胀

液化装置设计中的真实气体效应开展了研究分

析［２１－２４］。中国空气动力研究与发展中心的江雄

等开展了低温增压真实气体效应对运输机气动特

性影响数值模拟研究［２５］。然而，国内外鲜有报道

在低温风洞设计领域的真实气体影响。

本文针对０３ｍ低温跨声速风洞的运行温度
和压力范围，开展了低温真实气体下的风洞流动

参数计算分析研究，以此为基础获得了低温风洞

运行温度、总压、马赫数、雷诺数等组合性能包络

线。获得的研究结果为该低温风洞总体方案设计

和性能评估奠定了技术基础。同时，文中开展的

相关分析和得到的初步结论与风洞的具体尺寸无

关，因此同样适用于其他尺寸低温风洞的性能计

算分析。

１　研究设备简介

０３ｍ低温风洞是中国空气动力研究与发展
中心自主设计建设的国内首座低温跨声速风洞，

已于２０１５年７月建成。该低温风洞通过向洞体
内喷入液氮汽化吸热实现低温运行，以两级低温

轴流压缩机为动力驱动洞体回路内气体运行。试

验段横截面尺寸为０３２５ｍ（宽）×０２７５ｍ（高），
马赫数范围 ０１５～１３０，运行总温范围 １１０～
３２３Ｋ，运行总压范围１１５～４５０ｋＰａ，单位长度雷
诺数模拟试验能力２３３×１０８／ｍ。该风洞实现的
马赫数控制精度优于０００５，总压控制精度优于
０１％，温度控制精度优于０１Ｋ，总体性能达到
国军标先进指标（ＧＪＢ１１７９Ａ—２０１２）。

２　压缩性因子和比热比

２．１　压缩性因子

对于非完全气体，压缩性因子 Ｚ反映了热力
非完全特性，是气体温度和压力的函数，多项式计

算表达式为：

Ｚ＝ Ｐ
ρ·Ｒ·Ｔ

＝１＋Ｂ· Ｐ( )１０１３２５＋Ｃ·
Ｐ( )１０１３２５

２

（１）

式中：Ｐ为压力，单位Ｐａ；Ｔ为温度，单位Ｋ；ρ为密
度，单位ｋｇ／ｍ３；Ｒ为氮气常数，单位 Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）；
中间变量Ｂ和Ｃ通过式（２）计算。

ｌｎ（－Ｂ）＝∑
４

ｉ＝０
ｂｉＴ

ｉ

ｌｎ（－Ｃ）＝∑
４

ｉ＝０
ｃｉＴ

{ ｉ

（２）

其中，ｂｉ和ｃｉ取值如下：ｂ０＝１．３７０，ｂ１＝－８．７７３×
１０－２，ｂ２＝４．７０３×１０

－４，ｂ３＝－１．３８６×１０
－６，ｂ４＝

１．４６２×１０－９；ｃ０＝５．５２１，ｃ１＝－１．９８６×１０
－１，ｃ２＝

７．８１７×１０－４，ｃ３＝－１．２５８×１０
－６，ｃ４＝５．３３３×１０

－１０。

２．２　比热比

对于非完全气体，比热比 γ反映了气体热量
非完全特性，与气体的温度和压力相关，计算表达

式为：

　γ＝
ＣＰ
ＣＶ
＝１４＋Ｂ Ｐ( )１０１３２５ ＋Ｃ

Ｐ( )１０１３２５
２

（３）

式中：ＣＰ为等压比热；ＣＶ为等容比热；Ｐ为压力，
单位Ｐａ；Ｂ和Ｃ通过式（４）计算。

ｌｎ（Ｂ）＝∑
４

ｉ＝０
ｍｉＴ

ｉ

ｌｎ（Ｃ）＝∑
１

ｉ＝０
ｎｉＴ

{ ｉ

（４）

其中，ｍｉ和 ｎｉ取值如下：ｍ０＝１８６７９９，ｍ１ ＝
－９５２１８７×１０－２，ｍ２＝５１４６３８×１０

－４，ｍ３ ＝
－１３５９５０×１０－６，ｍ４ ＝１３１６７６×１０

－９；ｎ０ ＝
－１．２５１２６，ｎ１＝－４．９６９×１０

－２。

图１　压缩性因子与温度和压力的关系（纯氮气）
Ｆｉｇ．１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅｆａｃｔｏｒｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｓ（ｐｕｒｅｎｉｔｒｏｇｅｎｇａｓ）

纯氮气的压缩性因子 Ｚ随温度和压力变化
曲线如图１所示。可以看出，随着气体温度的降
低和压力增大，压缩性因子 Ｚ逐渐减小，偏离完
全气体标准值Ｚ＝１０，且温度越低和压力越高时
偏差越大。从常温常压下的 Ｚ＝１０降至低温增
压（１００Ｋ、０４５ＭＰａ）时的 Ｚ＝０９０，偏离完全气

·１１１·
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体值达到约１０％。
纯氮气比热比γ随温度和压力的变化曲线见

图２。可以看出，随着气体温度的降低和压力增
加，比热比γ逐渐增大，偏离完全气体标准值γ＝
１４，且同样是温度越低、压力越高时偏差越大。
从常温常压下的 γ＝１４０增大到低温增压
（１００Ｋ、０４５ＭＰａ）时的γ＝１５８７５，偏离完全气
体值达到约１３％。

图２　比热比与温度和压力的关系（纯氮气）
Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒａｔｉｏｏｆｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｓ（ｐｕｒｅｎｉｔｒｏｇｅｎｇａｓ）

３　等熵膨胀关系

基于完全气体状态方程和能量方程可推导出

常用等熵流动总静态参数比方程式如下：

Ｔ
Ｔｔ
＝ １＋１２（γ－１）·Ｍａ[ ]２

－１

（５）

Ｐ
Ｐｔ
＝ １＋１２（γ－１）·Ｍａ[ ]２

－ γ
γ－１

（６）

ρ
ρｔ
＝ １＋１２（γ－１）·Ｍａ[ ]２

－ １
γ－１

（７）

若不考虑气体的热力不完全，仅引入气体热

值不完全影响，将真实气体的比热比 γ代入上述
总静态比方程组，可得到试验段气流总静态比值

与温度的关系曲线如图３所示，图中试验段马赫
数为１０。可以看出，随着介质温度的降低，常用
状态参数（密度、压力和温度）的总静态比值相对

于常温出现明显偏离，密度比增大，温度比和压力

比则减小；温度越低，偏离趋势越显著。气流总温

１１０Ｋ时，总静温比值的偏差达到约４％，这会影
响风洞模型试验测试结果的可靠性。

对于完全气体，等熵膨胀的压力与密度关系

满足方程式：

Ｐ＝ργ （８）
其中指数为比热比γ，沿等熵线为常数保持不变。
而从图２中可以看出，双原子氮气在低温下表现
了气体热值不完全性，比热比 γ随压力和温度发
生变化（不再为常数），则上述压力和密度的指数

图３　仅考虑热值不完全时气流参数随温度变化曲线
Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｏｎｌｙｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｃａｌｏｒｉｆｉｃｖａｌｕｅ

方程式（８）也不再成立，以此为基础推导出的方
程式（５）～（７）也不再适用。因此，基于完全气体
方程得到的低温氮气等熵流动结果则产生了较大

的偏差。

研究发现引入一个新的变量（定义为等熵膨

胀系数 α）代替比热比 γ，完全气体方程式（８）在
低温真实气体条件下仍成立，则方程式（５）～（７）
的形式仍适用，见式（９），这大大简化了风洞内气
流流动参数的分析难度。

Ｔ
Ｔｔ
＝［１＋０．５（α－１）·Ｍａ２］－１

Ｐ
Ｐｔ
＝［１＋０．５（α－１）·Ｍａ２］－

α
α－１

ρ
ρｔ
＝［１＋０．５（α－１）·Ｍａ２］－

１
α











 －１

（９）

等熵膨胀系数α是比热比γ和压缩性因子Ｚ
的组合函数。等熵膨胀系数 α由物理方法获取
的真实气体等熵流动的压力和密度解代入

式（１０）确定。

α＝
ｌｎ（ｐ１／ｐ２）
ｌｎ（ρ１／ρ２）

（１０）

图４给出了在气流总温为１１０Ｋ时，不同压
力和马赫数下的等熵膨胀系数 α计算结果。可
以看出，在相同气体温度下，等熵膨胀系数 α的
值随着压力的增大和马赫数的增大而略有减小。

在０３ｍ低温风洞的运行温度、压力和马赫数包
线内，等熵膨胀系数α值介于１３８至１４１之间。

将风洞在最恶劣工况时（总压０５ＭＰａ、总温
１１０Ｋ）的低温氮气等熵膨胀系数（α≈１３８５３）代入
方程式（９），得到基于等熵膨胀系数结果与真实
气体解的对比曲线如图５所示。可以看出，密度
和压力比值基本重合，温度比值略有偏差。两者

偏差如图６所示，最大偏差也小于１％，完全可满
足工程设计。

·２１１·
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图４　等熵膨胀系数变化曲线（Ｔ０＝１１０Ｋ）

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（Ｔ０＝１１０Ｋ）

图５　等熵膨胀系数计算解与真实气体解对比曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ
ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｂｙｒｅａｌｇａｓｍｏｄｅｌ

图６　等熵膨胀系数计算解与真实气体解的偏差
Ｆｉｇ．６　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ
ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｂｙｒｅａｌｇａｓｍｏｄｅｌ

４　试验气体液化边界

０３ｍ低温风洞可运行的最低总温由多种因
素共同决定。试验气体最有可能在模型局部的低

压区首先出现冷凝，因此必须确保在最恶劣的工

况条件下模型表面气体不出现液化。假设试验气

体为完全气体，其从稳定段经喷管段等熵膨胀至

试验段，模型当地静压和风洞稳定段滞止压力的

比值就唯一决定了模型区马赫数。

在大气环境中约７８％体积为氮气，２１％体积
为氧气，二者均为双原子分子，且两者的分子量基

本相等。因此，纯氮气与空气的气体物性基本相

同。飞行器在环境温度和氮气介质的风洞中开展

试验获得的任何测试结果必然与大气环境中的测

试结果相同，因此下文计算讨论了风洞以低温氮

气或空气为运行介质时的液化边界。

４．１　纯氮气介质试验

氮气的饱和蒸气压和饱和温度的经验关系表

达式如式（１１）所示，该经验公式可覆盖三相点到
临界点之间的温度范围。

ｌｎ（Ｐ／１０１３２５）＝Ｎ１／Ｔ＋Ｎ２＋Ｎ３·Ｔ＋Ｎ４·
（ＴＣ－Ｔ）

１．９５＋Ｎ５·Ｔ
３＋Ｎ６·Ｔ

４＋
Ｎ７·Ｔ

５＋Ｎ８·Ｔ
６＋Ｎ９·ｌｎ（Ｔ）（１１）

式中：ＴＣ为临界点温度，取值１２６．２０Ｋ；Ｔ为饱和
温度，单位 Ｋ；Ｐ为饱和压力，单位 Ｐａ；Ｎｉ取值
如下：

Ｎ１＝０．８３９４４０９４４４×１０
４

Ｎ２＝－０．１８９００４５２５９×１０
４

Ｎ３＝－０．７２８２２２９１６５×１０
１

Ｎ４＝０．１０２２８５０９６６×１０
－１

Ｎ５＝０．５５５６０６３８２５×１０
－３

Ｎ６＝－０．５９４４５４４６６２×１０
－５

Ｎ７＝０．２７１５４３３９３２×１０
－７

Ｎ８＝－０．４８７９５３５９０４×１０
－１０

Ｎ９＝０．５０９５３６０８２４×１０





















３

以此得到液氮在三相点至临界点范围下的饱

和温度与蒸气压关系曲线见图７。可以看出，常
压（１０１３２５×１０５ Ｐａ）下氮的饱和温度为
７７３４７Ｋ（Ｂ点）；三相点温度为 ６３７４８Ｋ（Ａ
点），对应的压力为０１２５３４×１０５Ｐａ；气态临界
温度为１２６２００Ｋ（Ｃ点），对应压力３３９９４５４×
１０５Ｐａ。风洞模型的最低运行气流温度决定于该
饱和温度与蒸气压的关系曲线。

风洞带模型试验时，由于模型区堵塞度变化，

存在局部的气流加速区，试验时应避免在局部高

马赫数区域出现气体液化现象。图８给出了自由
流马赫数 Ｍａ∞ 与模型表面当地最大马赫数
ＭａＬ，ｍａｘ的典型关系曲线，局部气流马赫数明显高
于自由流。

基于氮气饱和蒸气压关系曲线和模型当地最

大马赫数曲线，风洞在不同马赫数和运行总压下

的最低允许运行总温可通过方程式组合（９）～

·３１１·
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图７　氮气饱和温度与蒸气压关系曲线
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓａｔｕｒａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ

ｖａｐｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｎｉｔｒｏｇｅｎｇａｓ

图８　试验段自由流马赫数与模型当地马赫数关系曲线
Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｆｒｅｅｓｔｒｅａｍＭａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒａｎｄｌｏｃａｌＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｆｏｒｍｏｄｅｌ

（１１）计算得到。图９给出了０３ｍ低温风洞试
验段不同最大马赫数和总压组合所对应的气体总

温饱和边界。最大马赫数 ＭａＬ，ｍａｘ范围从０２０至
１８０，最大总压５００ｋＰａ。由图可以看出，风洞允
许的最低运行总温 Ｔｔ，ｍｉｎ与试验段最大马赫数
ＭａＬ，ｍａｘ和风洞运行总压 Ｐｔ均成正比。限制风洞
运行参数在此包络线内就可保证不出现试验气体

的液化现象。

风洞试验段自由流马赫数Ｍａ∞ ＝１０模型试
验时，气体温度饱和边界与试验雷诺数的关系曲

线如图１０所示。图中设定了５种不同的运行总
压Ｐｔ和模型附近３种最大当地马赫数 ＭａＬ，ｍａｘ。
可以看出，对于给定的运行总压，所能获得的试验

雷诺数随着当地马赫数 ＭａＬ，ｍａｘ的增加而降低，气
体的饱和边界和液化决定于当地的运行温度和压

力，而不是试验段入口的自由流参数。图中当地

马赫数涵盖了该风洞自由流为声速时模型表面的

最大可能马赫数。因此，基于试验中模型当地最

大马赫数预测值和实测结果，可确定风洞运行温

度和压力的组合，以避免因试验气体液化而影响

到测试数据的质量。

图９　风洞最低运行总温与当地最大马赫数和
滞止压力关系（纯氮气）

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｌｏｗｅｓｔｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，
ｌｏｃａｌＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｔｈｅ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ（ｐｕｒｅｎｉｔｒｏｇｅｎｇａｓ）

图１０　考虑气体冷凝下的风洞运行雷诺数包络线
Ｆｉｇ．１０　ＴｈｅＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｅｎｖｅｌｏｐｅｓｏｆｔｈｅｗｉｎｄ

ｔｕｎｎｅｌｆｏｒｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｇａｓｃｏｎｄｅｎｓａｔｉｏｎ

４．２　标准空气介质试验

对于标准混合空气介质，在三相点至临界点

范围下的饱和温度与蒸气压关系曲线如图１１所
示。可以得到，空气的三相点温度为５９７５Ｋ，压
力００２４３２×１０５Ｐａ；气态临界温度１３２６３Ｋ，压
力３７８３４７６×１０５Ｐａ。

与纯氮气介质相同的计算思路，利用空气饱

和蒸气（露点）温度数据（参考 ＮＩＳＴ）可以计算得
出空气介质允许的风洞最低运行气流总温，以避

免出现气体冷凝，如图１２所示。
计算结果覆盖最大当地马赫数达到１８０，最

大总压５００ｋＰａ。对比纯氮气介质的计算结果可
以明显看出，在相同的压力和马赫数下，氮气介质

时的运行总温可以更低。比如，在运行总压

·４１１·
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图１１　空气饱和温度与蒸气压关系曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓａｔｕｒａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ａｎｄｖａｐｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ

２００ｋＰａ、当地最大马赫数Ｍａ＝０９０时，氮气介质
的最低允许运行总温为９３６５Ｋ，而空气介质则
为９８８５Ｋ。因此，在相同试验模型下采用氮气
介质可以获得更高的模型试验雷诺数能力，雷诺

数增加约８７％。

图１２　风洞最低运行总温与当地最大马赫数和
滞止压力关系（标准空气）

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｌｏｗｅｓｔｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，
ｌｏｃａｌＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆ
ｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ（ｓｔａｎｄａｒｄａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ）

４．３　空气－氮气混合气体试验

很多情况下，也可通过干燥空气直接掺混液

氮进行低温试验，此时试验介质就是空气和氮气

的非标准混合气体。为了简化计算分析，假设混

合气体就是氮气和氧气，则气体的液化点可通过

方程式（１２）计算。

Ｐ＝
ＰＯＰＮ

［ＰＯ－（ＰＯ－ＰＮ）ＦＯ］×１０１３２５
（１２）

式中：Ｐ为空气总压，单位 Ｐａ；ＰＯ为氧的蒸气压，
单位Ｐａ；ＰＮ为氮的蒸气压，单位 Ｐａ；ＦＯ为氧在混
合气体中的摩尔分数。

混合气体中氧气的摩尔分数ＦＯ从０（纯净氮
气）到０２１（空气）的气体饱和温度与蒸气压关系
对比曲线如图１３所示。一旦确定了不同温度下
的饱和蒸气压，利用式（１１）和式（１２）就可建立最
低运行总温与马赫数和压力的关系式。前文中的

图１２和图９就是风洞运行介质分别为标准空气
和纯氮气两种极限工况下的最低运行温度包

络线。

图１３　不同组分气体的饱和温度与蒸气压关系曲线
Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓａｔｕｒａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ

ｖａｐｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｓｅｓ

５　结论

本文系统分析了低温跨声速风洞的真实气体

效应，即热力和热量不完全带来的影响，建立了低

温风洞流动参数计算模型。主要结论包括：

１）将等熵膨胀系数 α引入完全气体流动方
程可获得满意流动参数计算结果，与真实值的最

大偏差小于１％。
２）计算确定了低温真实气体条件风洞试验

段为不同介质时的气体液化边界。

３）低温运行时只考虑试验气体热值不完全
时会得到错误流动状态结果，真实气体效应的影

响应同时考虑热值和热力的不完全。
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