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На базе известных способов, установок и систем для охлаждения компонентов топлива ракеты-носителя: 
кислорода и сжиженного метана, разработана принципиальная схема азотной системы, построенной на базе 
турбодетандерных ожижителей азота, для охлаждения сжиженного метана при заправке ракеты-носителя 
среднего класса. С применением специального программного обеспечения для моделирования химико-технологи-
ческих процессов (Aspen Hysys (v. 8.4)) проведено математическое моделирование схем конкурирующих вариантов 
и их элементов. В качестве конкурирующих вариантов выбраны: — схема ожижителя азота средней произво-
дительности с азотным винтовым компрессором и азотным турбодетандером низкого давления с масляным 
тормозом (схема А); — схема ожижителя азота средней производительности с азотным турбодетандером 
низкого давления с дожимающим компрессорным агрегатом (схема Б). Проведено сравнение конкурирующих 
вариантов принципиальной технологической схемы азотной системы охлаждения сжиженного метана по по-
казателю — коэффициенту ожижения азота (c). Результаты работы могут быть использованы при проек-
тировании азотных систем охлаждения сжиженного метана для заправки ракет-носителей среднего класса 
недогретым метаном повышенной плотности.
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On the basis of known methods, installations and systems for cooling the carrier fuel components: oxygen and liquefied 
methane, a schematic diagram of a nitrogen system built on the basis of turbo-expander nitrogen liquefiers for cooling 
liquefied methane when refueling a medium-class carrier rocket has been developed. With the use of specialized software 
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for modeling chemical processes (Aspen Hysys (v. 8.4)), mathematical modeling of schemes for competing variants and 
their elements was performed. The competing options are: —  the scheme of a medium-capacity nitrogen liquefier with 
a nitrogen screw compressor and a low-pressure nitrogen turbo expander with an oil brake (scheme A); —  the scheme 
of a medium-capacity nitrogen liquefier with a low-pressure nitrogen turbo expander with a booster compressor unit 
(scheme B). The comparison of competing variants for the basic technological scheme of the nitrogen cooling system for 
liquefied methane by the indicator-coefficient of nitrogen liquefaction (c) was made. The results of the work can be used 
in the design of nitrogen systems of liquefied methane cooling for refueling medium-class launch vehicles with under-
heated high-density methane.
Keywords: nitrogen cooling system, rocket fuel components, mathematical modeling, methane, rocket and space technology, 
heat exchanger, turbo expander.
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Введение
Использование в ракетно-космической технике 

(РКТ) охлажденных криогенных компонентов ракетно-
го топлива (КРТ), ниже температуры их кипения, при 
атмосферном давлении находит все более широкое при-
менение.

Наиболее предпочтительным КРТ, с точки зрения 
энергоэффективности и экологичности, является жидкий 
водород, т. к. с одной стороны, он имеет самый высокий 
удельный импульс, а с другой стороны, продукты его 
окисления — это вода [1]. Кроме того, его производство 
не зависит от каких-либо невозобновляемых природных 
источников.

В качестве КРТ жидкий водород (охлажденный 
до 14,5 К) был, например, использован во второй ступе-
ни РН «Энергия» многоразовой космической системы 
«Энергия-Буран», что дало существенный положитель-
ный эффект [2].

Тем не менее, использование жидкого водорода, в ка-
честве одного из КРТ, имеет ряд существенных эксплу-
атационных недостатков, таких как:

— низкая температура кипения (20 К), вследствие 
чего, для заправки ракеты-носителя (РН), а также для 
поддержания ее в готовности к запуску, требуется реше-
ние технически сложных и энергозатратных задач;

— низкая плотность жидкого водорода (в 6,4 раза 
меньше чем жидкий метан и в 11,4 раза меньше чем ке-
росин «РГ-1») предполагает использование более вмести-
тельных баков;

— высокая пожаро- и взрывоопасность.
Замена топливной пары «кислород-водород», более 

выгодной в эксплуатационном плане, парой «кисло-
род-метан» приводит к уменьшению затрат на изготов-
ление и эксплуатацию РКТ [3].

В начале XXI века в ракетно-космической отрасли 
наметились некоторые шаги в направлении практиче-
ского использования в качестве горючего — сжиженно-
го природного газа (СПГ) или, точнее, его основного 
компонента — метана [4]–[6].

Использование метана (в сравнении с более тради-
ционным керосином), в качестве одного из КРТ, имеет 
ряд преимуществ:

— практический удельный импульс (вследствие 
намного меньшей молекулярной массы исходной моле-
кулы и продуктов горения, соответственно), с учетом его 
нивелирования из-за меньшей плотности, больше на 
~ 3 %…5 % [7]–[9];

— меньшая массовая доля углерода в молекуле при-
водит к уменьшению нагара (сажеобразования), что, со-
ответственно, увеличивает показатели надёжности при 
многоразовом использовании систем [7];

— лучшее охлаждение частей двигателя (вследствие 
меньшей вязкости и низкой температуры кипения) [7, 9];

— меньшая смачиваемость топливной системы 
(вследствие меньшей вязкости), а, следовательно, более 
полный расход, и пониженная загрязнённость топливной 
системы [1];

— температуры кипения компонентов ракетного то-
плива (метана: 111 К; кислорода: 90 К) близки, что позво-
ляет хранить их рядом без существенной теплозащиты);

— упрощенное освобождение полостей двигателя 
от остатков горючего (в случае использования многоразо-
вых ступеней), — достаточно пройти цикл испарения [1, 8];

— снижение вероятности возникновения закрити-
ческой кавитации вследствие меньшей вязкости и пере-
охлаждения;

— большая испаряемость и упрощенная смешива-
емость, ввиду того, что смешиваются вещества одного 
и того же агрегатного состояния (газ);

— меньшая стоимость, большая доступность (ке-
росин производится из нефти определенного сорта, за-
пасы которой уменьшаются более стремительно, нежели 
запасы метана) [7]–[9];

— увеличенная экологическая безопасность (в т. ч. 
и при аварийном сливе топлива) [8]–[10];

— упрощенная технология получения метана вне 
Земли (в случае реализации программ колонизации пла-
нет Солнечной системы) [9, 11].
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Таким образом, тематика работ, посвященных ис-
следованию перспектив применения в РКТ в качестве 
одного из КРТ метана, направленная, соответственно, 
на повышение надежности, эффективности, ресурсопри-
годности, экологичности, а также на снижение стоимости 
эксплуатации РКТ, актуальна и имеет большую практи-
ческую ценность.

Основной проблемой применения метана в качестве 
КРТ является эффективное и надежное его переохлаж-
дение для хранения и заправки РН. Учитывая требования, 
предъявляемые к теплоносителю, а именно: температуру 
кипения, безопасность использования и стоимость, в на-
стоящей статье рассматривается вариант переохлажде-
ния, подаваемого в бак для горючего РН сжиженного 
метана (СМ) жидким азотом, циркулирующим в системе 
охлаждения.

Объектом исследования является принципиальная 
структурно-технологическая схема азотной системы ох-
лаждения сжиженного метана (СМ) требуемого состава 
[12] для заправки РН недогретым метаном повышенной 
плотности.

Целью исследования является выбор конструктив-
ного решения и режимных параметров теплообменни-
ка-охладителя СМ и схемы азотного ожижителя требу-
емой производительности.

Построение принципиальной схемы  
азотной системы охлаждения сжиженного 

метана жидким азотом при заправке  
ракеты-носителя среднего класса

На базе известных способов, установок и систем для 
охлаждения криогенных компонентов топлива РН: кис-
лорода, СМ [13, 14], разработана принципиальная схема 
азотной системы, построенной на базе турбодетандерных 
ожижителей азота (ТДОА), для охлаждения СМ при за-
правке РН среднего класса [15].

При моделировании процессов, происходящих при 
охлаждении СМ жидким азотом в процессе заправки РН, 
в качестве технических характеристик РН среднего клас-
са использовались характеристики (табл. 1) перспективной 
российской двухступенчатой РН «Союз-5» («Иртыш») [16].

Принципиальная схема системы охлаждения СМ 
жидким азотом представлена на рис. 1.

Выбор конкурирующих вариантов структурно-
технологической схемы турбодетандерного 

ожижителя азота системы охлаждения 
сжиженного метана периодического действия

Для сравнения конкурирующих вариантов принци-
пиальной технологической схемы азотной системы ох-
лаждения СМ, построенной на базе ТДОА, в качестве 
показателя выбран коэффициент ожижения азота (χ).

В качестве конкурирующих вариантов выбраны две 
схемы.

1. Схема ожижителя азота средней производитель-
ности с азотным винтовым компрессором и азотным 
турбодетандером (ТД) низкого давления (НД) с масля-
ным тормозом — схема А (рис. 2);

2. Схема ожижителя азота средней производитель-
ности с азотным ТДНД с дожимающим компрессорным 
агрегатом (ДКА) — схема Б (рис. 3).

Выбор ожижителей средней производительности 
с ТДНД обусловлен [18]:

— простотой их структурных схем;
— надежностью в эксплуатации, благодаря приме-

нению ТДНД, центробежных или винтовых компрессо-
ров;

— возможностью замены технологически сложно-
го процесса ректификации воздуха в азотной криогенной 
ВРУ на процесс короткоцикловой адсорбции в адсорб-
ционной ВРУ с ДКА на потоке продукционного азота;

Таблица 1
Основные технические характеристики  

РН «Союз-5» («Иртыш») [16, 17]

Table 1
Main technical characteristics launch vehicle of 

«Soyuz-5» («Irtysh») [16, 17]

Характеристика Значение

Максимальная стартовая масса, кг 5,30∙105

Масса полезного груза  
(на низкую опорную орбиту), кг 1,70∙104

Масса горючего и окислителя, кг 4,58∙105

Полная длина, м 6,19∙101

Диаметр корпуса, м 4,10
Количество ступеней 2
Масса горючего (СМ), кг 1,11∙105

Масса окислителя жидкий кислород, кг 3,47∙105

Рис. 1. Принципиальная схема системы охлаждения СМ жид-
ким азотом: 1 — турбодетандерный ожижитель азота;  
2 — насос азотный; 3 — азотная накопительная ёмкость; 

4 — теплообменник-охладитель СМ; 5 — насос метановый;  
6 — бак для СМ; 7 — автономный криотопливный электроге-

нератор с утилизацией холода СМ в жидкостной азотной  
воздухо-разделительной установке (ВРУ)

Fig. 1. Schematic diagram of the liquefied methane liquid nitrogen 
cooling system: 1 — turbodetander nitrogen liquefier;  

2 — nitrogen pump; 3 — nitrogen storage tank; 4 — heat 
exchanger — cooler of liquefied methane; 5 — methane pump;  

6 — tank for liquefied methane; 7 — autonomous cryotuel electric 
generator with utilization of the cold of the liquefied methane 

in a liquid nitrogen air separation unit
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Таблица 2
Обобщенные данные для моделирования схем А, Б 

(рис. 2, 3)
Table 2

Generalized data for modeling schemes A and B (Fig. 2 
and 3)

Параметр Значение

Давление прямого потока pпр, МПа 0,800
Давление обратного потока pобр, МПа 0,125
Температура газа на входе Твх, К 300,0
Температура газа на выходе из концевого 
холодильника Твых, К

300,0

Изотермический КПД компрессора h 0,623

Рис. 2. Расчетная схема А
Fig. 2. Calculation scheme A

Рис. 3. Расчетная схема Б
Fig. 3. Calculation scheme B

— возможностью обеспечения высокого уровня ав-
томатизации, вплоть до автоматического пуска/останов-
ки и дистанционного управления.

Математическое моделирование  
схем конкурирующих вариантов

Расчетные схемы азотных ожижителей с ТДНД по-
строены с применением специального программного 
обеспечения для моделирования химико-технологических 
процессов: Aspen Hysys (v. 8.4), в условиях допущений:

— уравнение состояния (уравнение Пенга – Робин-
сона) [19];

— теплопритоки из окружающей среды отсутствуют;
— минимальный температурный напор во втором 

теплообменном аппарате (ТОА): 3К.
1. Исходные данные для математического моде-

лирования схем А, Б
В качестве исходных для моделирования процессов, 

происходящих в принципиальных технологических схе-
мах азотной системы охлаждения СМ, построенной 
на базе ТДОА, используются данные, представленные 
в табл. 2–6.

2. Математическое моделирование схемы А и ее 
элементов

Моделирование процессов, происходящих в схеме 
А (рис. 2) производится с использованием параметров, 
представленных в табл. 7 с учетом коэффициента ожи-

жения: c c=
G
G1

=0,06.
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Таблица 3
Параметры ТОА № 1, 2 схем А, Б (рис. 2, 3)

Table 3
The parameters of the heat exchangers No. 1 and 2 schemes A and B (Fig. 2 and 3)

Параметры
Схема А Схема Б

ТОА-1 ТОА-2 ТОА-1 ТОА-2
Температура входа прямого потока Твх. пр, К 300,0 130,0 300,0 140,8
Температура выхода прямого потока Твых. пр, К 130,0 100,4 140,8 89,95
Температура входа обратного потока Твх. обр, К 100,6 78,7 106,5 82,7
Температура выхода обратного потока Твых. обр, К 287,7 100,3 288,9 100,3
Тепловая нагрузка Q, кВт 1413 113,6 809,4 106,5
Расход азота прямого потока Gпр, кг/с 7,778 — 4,722 —
Расход азота обратного потока Gобр, кг/с 7,735 — 4,304 —

Таблица 4
Исходные данные для расчета ТД схем А, Б (рис. 2, 3)

Table 4
Initial data for the calculation of turbo expanders 

schemes A and B (Fig. 2 and 3)

Параметры Схема 
А Схема Б

Давление на входе в детандер pн, МПа 0,800 1,050
Давление на выходе из детандера p2, МПа 0,125 0,125
Температура газа на входе в детандер Tн, К 130,0 140,8
Расход газа m1, кг/с 7,194 4,722
Газ Азот

2.1. Математическое моделирование ТОА
Ввиду высокой компактности и относительной 

простоты изготовления при моделировании использу-
ется параметры витого трубчатого ТОА с трубками 
8×1,5 (см. табл. 6), оребренными проволокой. Модели-
рование проводится с применением методики, описан-
ной в [20].

Математическое моделирование (тепловой расчет) 
ТОА производится при допущении: недорекуперация 
на горячем конце ТОА: 5К с использованием исходных 
данных (табл. 2–7) и следующих соотношений:

— теплофизические свойства ТОА определяются 
по средним температурам:

Таблица 5
Значения теплофизических параметров потока  

при средней температуре (рис. 2, 3)

Table 5
Values of thermophysical parameters of the flow  

at an average temperature (Fig. 2 and 3)

Параметры
Схема А Схема Б

прямой 
поток

обратный 
поток

прямой 
поток

обратный 
поток

Теплоемкость ср, 
кДж/ (кг∙К) 1,055 1,063 1,027 1,027

Теплопроводность 
λ, Вт/ (м∙К) 2,016∙10–2 2,075∙10–2 1,802∙10–2 1,832∙10–2

Кинематическая 
вязкость μ, Па∙с 1,424∙10–5 1,460∙10–5 1,285∙10–5 1,308∙10–5

Плотность ρ, кг/м3 1,28∙101 1,64∙101 2,18 2,14
Таблица 6

Геометрические характеристики  
теплообменной поверхности

Table 6
Geometric characteristics of the heat exchange surface

Параметры Схемы 
А, Б

Наружный диаметр трубки dн, м 8,00
Внутренний диаметр трубки dвн, м 6,00
Диаметр проволоки dп, м 1,50
Шаг навивки tp, м 1,50
Средний диаметральный шаг навивки t1cp, м 8,85
Средний осевой шаг навивки t2cp, м 1,01
Эквивалентный диаметр dэ, м 2,1
Соотношение между площадью поверхности пря-
мого и обратного потоков φ 2,85

Компактность ТОА ST, м2/м3 5,95

Таблица 7
Параметры цикла в расчетных точках  

для схемы А (рис. 2)

Table 7
Cycle parameters at the design points  

for scheme A (Fig. 2)
Рас-

четная 
точка

Температу-
ра, К

Давление, 
МПа

Массовый рас-
ход, кг/ч

Доля 
пара

1 300,0 0,100 28 000,0 1,00
2 675,6 0,800 28 000,0 1,00
3 300,0 0,800 28 000,0 1,00
4 130,0 0,800 28 000,0 1,00
5 130,0 0,800 2 100,0 1,00
6 100,4 0,800 2 100,0 0,02
7 100,4 0,800 2 100,0 0,02
8 79,2 0,125 2 100,0 0,24
x 79,2 0,125 1 593,0 0,00
9 79,2 0,125 507,0 1,00
10 85,7 0,125 26 407,0 1,00
11 100,3 0,125 26 407,0 1,00
12 100,3 0,125 26 407,0 1,00
13 287,1 0,125 26 407,0 1,00
14d 130,0 0,800 25 900,0 1,00
15d 130,0 0,800 25 900,0 1,00
16d 85,8 0,125 25 900,0 1,00
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 T
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, (1)
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T Т

ср.обр
обр.вх обр.вых=

+
2

; (2)

— разность температур на горячем конце ТОА:
 DТ Т ТТ вх.пр вых.обр=  ; (3)

— разность температур на холодном конце ТОА:
 DТ Т ТХ вых.пр вх.обр=  ; (4)

— среднелогарифмическая разность температур:

 D
D D

D
D

Т
Т Т

Т

Т

log

ln

=


ж
из

ц
шч

Х Т

Х

Т

; (5)

— площадь проходного сечения трубки:

 ; (6)
— число трубок в теплообменном аппарате:

 , (7)

где wм1
 — массовая скорость внутри трубки;

— средняя площадь сечения свободного объема 
межтрубного пространства:

 F
G

wсо
обр

м2

, (8)

где wм2
 — массовая скорость в межтрубном пространстве;

— площадь фронтального сечения теплообменника:

 F
F

fф
со

уд
= ; (9)

— наружный диаметр навивки:

 D
F

Dн
ф

c= +
4 2

p
; (10)

— средний радиус кривизны сердечника:

 R
D D

ср
н с=

+
4

; (11)

— скорость потока внутри трубки:

 V
w

пр
м= 1

1r
; (12)

— линейная скорость в межтрубном пространстве:

 V
w

обр = м2

2r ; (13)

— число Рейнольдса для прямого и обратного по-
тока, соответственно:

 Reпр
пр пр т р

пр
=

V dr
m

, (14)

 Reобр
обр обр э.обр

обр
=

V dr
m

; (15)

— число Прандтля, для прямого и обратного пото-
ка, соответственно:

 Prпр
р.пр пр

пр.1
=

c m
l

, (16)

 Prобр
р.обр обр

обр
=

c m
l

; (17)

— число Нуссельта для прямого потока:

 Nu Re Prпр пр пр
вн

ср
= +

ж

и
з

ц

ш
ч0 021 1 1 770 8 0 43, ,, , d

R
; (18)

— коэффициент теплоотдачи от внутренней поверх-
ности труб:

 a
l

вн пр
пр

пр
Nu=

d
; (19)

— критерий Стэнтона для обратного потока:

 St
Re

Pr

обр

обр
2/3

=
0 02 0 2, ,

; (20)

— коэффициент теплоотдачи для обратного потока:
 aнар м р.обрSt= w с

2
; (21)

— коэффициент теплопередачи:

 k = + Ч
ж

и
з

ц

ш
ч1

1 1 1
/

a a jвн нар
; (22)

— площадь поверхности теплообмена:

 F
Q

k Tн =
D log

; (23)

— средняя длина трубок (с учетом 15 % запаса):

 l
F

d nт р
н

н т р
= 1 15,

p
; (24)

— число слоев навивки трубок:

 z
R d d

tр
ср н п= +

+ +( )
1

2 2

1
; (25)

— уточненный диаметр навивки:
 D z t d dну р н п= ( ) + +( )1 21 ; (26)

— уточненный средний диаметр навивки:

 D
D D

ср
ну с

.1 2
=

+
; (27)

— теоретическая высота навивки:

 h
n l t

D zт еор
т р т р

ср р
= 2

1p .
; (28)

— среднее число витков в каждом слое:

 m
h

tср
т еор=

2
; (29)

— масса навивки ТОА:
 m m n lн лин т р т р= . (30)

В результате проведенных вычислений, для ТОА 
№ 1, 2 получены Q-T-диаграммы, представленные 
на рис. 4, 5.

2.2. Математическое моделирование ТД
При моделировании процессов, происходящих 

в азотном ТДНД с масляным тормозом, применяется ме-
тодика Т. М. Розеноер [21]. Вычисления происходят с ис-
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Рис. 4. Q-T-диаграмма ТОА-1 схемы А
Fig. 4. Q-T-diagram of the heat exchanger 1 of scheme A

Рис. 5. Q-T-диаграмма ТОА-2 схемы А.
Fig. 5. Q-T-diagram of the heat exchanger 2 of scheme A

пользованием данных, представленных в табл. 3, а также 
следующих исходных параметров:

— энтальпия и температура газа в конце процесса 
при изоэнтропном расширении, соответственно: 
hks =7,47 ∙ 104; Tk = 79,18 К;

– угол выхода газа из соплового аппарата: α1 = 8°;
– давление за направляющим аппаратом (по пара-

метрам sн и pн): p1 = 3,85∙105 Па;
– температура и энтропия за направляющим аппа-

ратом (по параметрам p1 и h1): Т1=106 К; s1 = 5,30 ∙ 103 
Дж/(К∙кг);

– температура и энтропия за направляющим аппа-
ратом (по параметрам p2 и s1), соответственно: h2s = 
7,60 ∙ 104 Дж/кг;

– температура и плотность за рабочим колесом (по 
параметрам p2 и h2), соответственно: Т2 = 79,6 К, ρ2 = 5,54 
кг/м3.

Параметры газа: hн  = 1,27 ∙ 105 Дж/кг, sн = 5,30 ∙ 103 
Дж/кг, ρн = 2,27 ∙ 101 кг/м3 на входе в детандер определены 
с помощью программы T-S PROC.

ВЕСТНИК МАХ № 3, 2020
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3. Математическое моделирование схемы Б и ее 
элементов

Моделирование процессов, происходящих в схеме 
Б (рис. 3) производится с использованием данных, пред-
ставленных в табл. 8, с учетом коэффициента ожижения:

 c c= =
G
G1

0 09, .

3.1. Математическое моделирование ТОА
Для задачи построения модели ТОА схемы Б исполь-

зуются параметры ТОА, приведенные в п. 2.1 и табл. 6, 
оребренными проволокой. Математическое моделирова-
ние также проводится с применением методики, описан-
ной в работе [20].

Моделирование (тепловой расчет) ТОА производит-
ся при том же допущении, что и в схеме А: недорекупе-
рация на горячем конце ТОА: 5 К с использованием ис-
ходных данных (табл. 2–6, 8) и соотношений (1)–(30).

В результате проведенных вычислений, для ТОА 
№ 1, 2 получены Q-T-диаграммы, представленные 
на рис. 6, 7.

3.2. Математическое моделирование ДКА
При моделировании процессов, происходящих 

в азотном ТДНД с ДКА, применяется методика Т. М. Ро-
зеноер [21]. Вычисления происходят с использованием 
данных, представленных в табл. 4, а также следующих 
исходных параметров:

— энтальпия и температура газа в конце процесса 
при изоэнтропном расширении, соответственно: 
hks = 7,37∙104; Tk = 79,18 К;

— угол выхода газа из соплового аппарата: α1 = 8°;
— давление за направляющим аппаратом (по пара-

метрам sн и pн): p1 = 4,54∙105 Па;
— температура и энтропия за направляющим аппа-

ратом (по параметрам p1 и h1): Т1 = 111,6 К; s1 =5,30∙103 Дж/ К;

— температура и энтропия за направляющим ап-
паратом (по параметрам p2 и s1), соответственно: 
h2s = 7,60∙104 Дж/кг;

— температура и плотность за рабочим колесом 
(по параметрам p2 и h2), соответственно: Т2=80 К, 
ρ2 = 5,54 кг/м3.

Параметры газа: hн = 1,36∙105 Дж/кг, sн = 5,30∙103 Дж/
кг, ρн = 2,73∙101 кг/м3 на входе в детандер определены с по-
мощью программы T-S PROC.

Таблица 8
Параметры цикла в расчетных точках для схемы Б

Table 8
Cycle parameters in the design points for scheme B

Расчетная 
точка Температура, К Давление, 

МПа
Массовый 

расход, кг/ч
Доля 
пара

1 300,0 0,100 17 000,0 1,00
2 675,6 0,800 17000,0 1,00
3 300,0 0,800 17000,0 1,00
4 339,8 1,052 17000,0 1,00
5 300,0 1,052 17000,0 1,00
6 140,8 1,052 17000,0 1,00
7 140,8 1,052 1700,0 1,00
8 89,8 1,052 1700,0 0,00
9 89,8 1,052 1700,0 0,00

10 79,2 0,125 1700,0 0,11
11 79,2 0,125 193,2 1,00
x 79,2 0,125 1506,8 0,00

12 82,7 0,125 15493,2 1,00
13 106,5 0,125 15493,2 1,00
14 106,5 0,125 15495,1 1,00
15 289,0 0,125 15495,1 1,00

16_д 140,8 1,052 15 00,0 1,00
17_д 140,8 1,052 15300,0 1,00
18_д 82,8 0,125 15300,0 1,00

Рис. 6. Q-T-диаграмма TOA-1 схемы Б
Fig. 6. Q-T-diagram of the heat exchanger 1 of scheme B
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Заключение
На основе известных технических характеристик 

РН систем заправки РН среднего класса криогенными 
КРТ, в которых в качестве горючего используется СМ, 
построена принципиальная структурная схема азотной 
системы охлаждения СМ для заправки РН.

В качестве конкурирующих вариантов схемы азот-
ной системы охлаждения СМ выбраны две принципи-
альные технологические схемы, построенные на основе:

1. ожижителя азота с винтовым азотным маслоза-
полненным компрессором и ТДНД с масляным тормозом 
(схема А);

2. ожижителя азота с центробежным азотным ком-
прессором и ТДНД с ДКА (схема Б).

В результате сопоставительного термодинамиче-
ского анализа конкурирующих вариантов принципиаль-
ной технологической схемы азотной системы охлажде-
ния СМ требуемого состава для заправки РН недогретым 
СМ повышенной плотности установлено, что коэффи-

циент ожижения азота у ожижителя с ДКА ТД пример-
но на 50 % выше, чем у ожижителя с масляным тормозом 
ТД. При этом изотермический КПД центробежного ком-
прессора примерно на 10 % выше, чем у винтового ком-
прессора.

Результаты работы могут быть использованы при 
проектировании азотных систем охлаждения СМ для 
заправки РН среднего класса недогретым СМ повышен-
ной плотности.

В качестве дальнейших направлений исследований 
можно указать:

— проведение анализа процессов теплообмена с по-
следующим выбором режимных параметров, исключа-
ющих образование твердой фазы сжиженного метана 
на разделительной поверхности теплообмена;

— проведение сравнительного анализа показателей 
надежности конкурирующих вариантов структурной 
схемы системы охлаждения сжиженного метана с опре-
делением наиболее надежного варианта схемы.

Рис. 7. Q-T-диаграмма ТОА-2 схемы Б
Fig. 7. Q-T-diagram of the heat exchanger 2 of scheme B
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