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Abstract. The work is devoted to the problem of increasing efficiency of power gas turbine units 

(microturbines). One of ways to improve efficiency is to increase gas temperature in front of the 

turbine. Cooling of gas turbine elements is difficult. One of the solutions to the problem may be the 

method of thermal emission cooling. The purpose of this work is to estimate the potential effect of 

thermal emission cooling of turbine blades on efficiency. The mentioned aim is achieved by analyzing 

the main factors influencing the efficiency of the power gas turbine unit. Calculated estimations of 

thermal condition of turbine blades with thermo-emission cooling depending of electron work function 

and gas temperature in front of the turbine.  

The most significant results of the work are the obtaining of dependence of efficiency of power gas 

turbine unit on the value of electron work function (thermo emission cooling) and its surface 

temperature. Besides, as a result of numerical estimations it was established for the first time that the 

blade temperature of the turbine with thermal emission cooling can reach the value of about 1000 K at 

the electron work function 1 eV and at the gas temperature in front of the turbine 2700 K (by 7-8 % 

higher than modern power gas turbines). The obtained results can be applied in practice in terms of 

justification of thermal emission cooling application in gas turbines. The method of thermal emission 

cooling can be applied in micro turbines, large power turbines, aircraft engines. 
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Rezumat. Lucrarea are ca subiect problema sporirii eficienței centralelor cu turbine cu gaz, inclusiv a 

microturbinelor. Una dintre principalele modalități de îmbunătățire a eficienței este creșterea temperaturii 

gazului din fața turbinei. Răcirea elementelor microturbinei este dificilă din cauza dimensiunilor lor geometrice 

reduse. Scopul lucrări constă în evaluarea efectului potențial al răcirii cu emisii termice a palelor turbinei asupra 

valorii randamentului. Acest obiectiv este atins prin derivarea analitică a unei noi relații care leagă eficiența, 

temperatura și funcția de lucru a electronilor suprafeței palelor și prin efectuarea de calcule detaliate ale stării 

termice a palelor turbinei cu răcire termionică pentru valorile date ale funcției de lucru a electronilor suprafeței 

palelor turbinei și a temperaturii gazului din fața turbinei, care determină randamentul turbinei. Cele mai 

semnificative rezultate ale lucrării sunt: stabilirea dependenței eficienței unei centrale cu turbină cu gaz de 

valoarea funcției de lucru a electronilor (răcire termionică) și de temperatura suprafeței paletei turbinei. Ca 

rezultat al calculului, s-a constatat că temperatura unei palete a turbinei cu răcire termionică poate atinge o 

valoare de ordinul 1000 K atunci când lucrul de emisie a electronilor de pe suprafeței palei turbinei este egală cu 

1 eV și la o temperatură a gazului în fața turbinei de 2700 K. La această temperatură a gazului în fața turbinei, 

eficiența ( randamentul) turbinei sporește cu 7-8%. Semnificația rezultatelor obținute constă în faptul că 

rezultatele obținute pot fi aplicate în practică în ceea ce privește fundamentarea utilizării răcirii termionice în 

turbine cu gaz și în stabilirea faptului că răcirea termionică își poate găsi aplicația în microturbine, turbine de 

mare putere și motoare de aeronave. 

Cuvinte-cheie: răcire termionică, emisie termionică, centrale electrice cu turbină cu gaz, randament. 
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Аннотация. Работа посвящена проблеме повышения КПД энергетических газотурбинных установок, в 

том числе микротурбин. Одним из основных способов улучшения эффективности является повышение 

температуры газа перед турбиной. Охлаждение элементов микротурбин затруднено из-за их малых 

геометрических размеров. Одним из решений проблемы может стать метод термоэмиссионного 

охлаждения. Цель настоящей работы – оценить потенциальное влияние термоэмиссионного охлаждения 

лопаток турбины на КПД. Указанная цель достигается аналитическим выводом новой зависимости, 

связывающей КПД, температуру и работу выхода электронов поверхности лопаток и проведением 

детальных расчетов теплового состояния лопаток турбин с термоэмиссионным охлаждением для 

заданных значений работы выхода электронов поверхности лопаток турбины и температуры газа перед 

турбиной, определяющей КДП. Наиболее существенными результатами работы являются: зависимость 

КПД энергетической газотурбинной установки от величины работы выхода электронов 

(термоэмиссионного охлаждения) и температуры поверхности лопатки турбины. В результате расчета 

установлено, что температура лопатки турбины с термоэмиссионным охлаждением может достигать 

величины порядка 1000 К при работе выхода электронов поверхности лопатки турбины равной 1 эВ и 

при температуре газа перед турбиной 2700 К. При такой температуре газа перед турбиной КПД на 7-8 % 

выше. Значимость полученных результатов заключается в том, что полученные результаты можно 

применять на практике в части обоснования применения термоэмиссионного охлаждения в газовых 

турбинах и в установлении того факта, что термоэмиссионное охлаждение может найти свое применение 

в микротурбинах, крупных энергетических турбинах, авиационных двигателях.  

Ключевые слова: термоэмиссионное охлаждение, термоэлектронная эмиссия, энергетические 

газотурбинные установки, КПД. 

 

 

ВВЕДЕНИЕ 

На сегодняшний день в энергетике акту-

альным является разработка методов и 

средств, которые позволят улучшить основ-

ные характеристики энергетической газотур-

бинной установки (ЭГТУ): КПД, надежность, 

ресурс, с одновременным понижением стои-

мости разработки, создания, эксплуатации, 

технического обслуживания и др.   

Одной из основных задач при создании 

ЭГТУ является повышение их эффективного 

КПД, который в настоящий момент находит-

ся на уровне 25-35% [1-3] для ЭГТУ простого 

цикла. Достигнуть этого предполагается, в 

том числе, за счет повышения температуры 

продуктов сгорания перед турбиной. Однако 

конструкции современных турбин подошли к 

пределу термостойкости, несмотря на приме-

нение всё более экзотических и дорогих жа-

ропрочных материалов. 

Существующие системы сложны и имеют 

высокую стоимость. Например, цена лопатки 

ЭГТУ может достигать $10000, при том, что 

этих лопаток в одной ГТУ может быть до не-

скольких сотен. Изучаются различные схемы 

воздушного охлаждения [4-6], эффективность 

которых требует создания сложной системы 

каналов циркуляции воздуха в лопатках. 

На сегодня существуют множество раз-

личных методов охлаждения лопаток турбин 

[5], основанных на движении воздуха в спе-

циальных каналах и создании пленок на 

внешних поверхностях. Самый простой ис-

пользует только внутреннюю конвекцию без 

пленочного охлаждения и применяется в ос-

новном на лопатках второй или третьей сту-

пени. Все другие методы охлаждения исполь-

зуют пленочное охлаждение в различной сте-

пени.  

Рис. 1 схематично иллюстрирует пять 

наиболее распространённых типов воздушно-

го охлаждения, которые сегодня создаются 

посредством литья по выплавляемым моде-

лям.  

На рис. 1 красными стрелками показано 

направление нагрева, черными – направление 

движение воздуха-охладителя. Возрастаю-

щим слева направо контуром обозначена 

охлаждающая пленка воздуха.  

Наклонные каналы, соединяющие внут-

ренние полости с окружающей средой на рис. 

1б, 1в и 1д, увеличивает поверхность тепло-

съёма. На рис. 1г показаны вертикальные ка-

налы, поверхность теплосъема увеличена за 

счет большего количества этих каналов и бо-

лее плотного их расположения.  
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Рис. 1. Системы охлаждения лопаток современных газотурбинных установок. 1 

 

Камеры сгорания обычно используют эф-

фузионное охлаждение или его комбинацию с 

конвекционным и плёночным охлаждением, 

аналогично охлаждению передней кромки 

лопаток турбин.  

Данный метод известен как двухстенное 

или пристенное охлаждение и помещает 

охлаждающие каналы внутри стенки, тем са-

мым перемещая охлаждающее рабочее тело 

ближе к источнику тепла. 

Другим направлением является повыше-

ние жаропрочности материалов основы лопа-

ток турбин [7-8].  

Например, в [9] описан новый сплав, 

названный AGAT, который имеет меньшую 

плотность и большую стойкость к окислению 

при схожих с никелевый суперсплавом 

CMSX-10 [7-9] прочностных свойствах.  

В настоящий момент одними из самых со-

временных сплавов являются сплавы с добав-

лением рения и рутения, например, TMS-238, 

TMS-138A, TMS-196 [10]. Однако, такие 

сплавы характеризуются очень высокой сто-

имостью. 

Одним из направлений повышения стой-

кости лопаток турбины, выполненных из ни-

келевых сплавов и суперсплавов, в условиях 

повышения температуры перед турбиной, 

является разработка и создание термобарьер-

ных покрытий [14,15], например, на основе 

оксида алюминия (Al2O3) [14], оксида цирко-

ния (ZrO2) [15,16] и др. 

Перспективным направлением выглядит 

применение керамических материалов [11-

12]. Они характеризуются высокой стойко-

стью к окислению и сопротивлению ползуче-

сти. Но при этом имеют проблемы, связанные 

с низкой трещиностойкостью. 

Так, в [11] анализируется керамический 

материал на основе карбида кремния (SiC) 

усиленный боридом гафния (HfB2) и боридом 

циркония (ZrB2), а в [12] – керамика на осно-

ве борида титана (TiB2). В [13] описывается 

карбидокремниевая (SiC/SiC) керамика. До-

стоинством данных материалов является их 

способность работать при высоких темпера-

турах без дополнительного охлаждения. Ма-

териалы на основе боридов [12] имеют элек-

трическую проводимость, что теоретически 

позволяет организовать их термоэмиссионное 

охлаждение за счет специального покрытия. 

Описанные выше проблемы стимулируют 

поиск методов охлаждения, основанных на 

новых в данной предметной области физиче-

ских принципах, применение которых позво-

лит произвести существенное повышение 

температуры газов перед турбиной, по срав-

нению с существующими методами. 

Существуют и другие подходы к увеличе-

нию КПД ЭГТУ. Например, перспективным 

выглядит создание детонационных камер 

сгорания (КС), которые теоретически должны 

превосходить по КПД на 20-25 % КС обыч-

ных ЭГТУ [17-18]. Основные надежды свя-

зываются с ротационным детонационным 

двигателем (rotational detonation engine ‒ 

RDE) [17-21]. Например, в Японии [20] испы-

тана модель дискообразной RDE – газотур-

бинной установки. Проводятся эксперименты 

и в США [21]. Однако на сегодняшний день 

реализация RDE сталкивается с проблемой 

инициации и поддержания детонационного 

  

а) Конвективное застенное 

(рубашечное) охлаждение 2 

б) Конвективное и  

пленочное охлаждения 3 

в) Выпотевание и  

пленочное охлаждение 4 

г) Застенное охлаждение/ выпотевание/ и 

пленочное охлаждение 5 
д) Подповерхностное микроохлаждение  

двустенное охлаждение 6 

1,2,3,4,5,6 Appendix 1 
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горения, а также необходимостью обеспече-

ния детонационного режима горения по все-

му объему КС, что пока сделать никому не 

удается. 

Другим направлением обеспечения высо-

кого КПД ЭГТУ является организация и под-

держание горения бедных и сверхбедных 

топливовоздушных смесей, а также смесей, в 

которых присутствуют различные примеси, 

например, водяной пар. Кроме этого, для 

снижения вредных выбросов окислов азота 

NOx в атмосферу приходится уменьшать тем-

пературу сгорания и количество горючего в 

топливоздушной смеси. 

Горение «трудных» топливных смесей ча-

сто приводит к возникновению аварийных 

ситуаций, связанных с проскоком пламени и 

возникновению вибрационного горения [23]. 

Перспективными с точки зрения инициа-

ции и поддержания горения бедных тепло-

воздушных смесей являются плазменные ме-

тоды [17-18, 22-35]. 

Среди них представляют интерес эконо-

мичные методы, основанные на подкритиче-

ских стримерных СВЧ разрядах [17-18,35]. 

Данную технологию можно применять, как 

для микротурбин [35], так и для более круп-

ных установок [17]. В [35] экспериментально 

получено устойчивое зажигание особо бед-

ной топливно-воздушной смеси с концентра-

цией топлива меньше предела воспламенения 

при нормальных условиях [35]. 

В настоящей работе исследуется новый 

для газотурбинной техники метод тер-

моэмиссионного охлаждения (ТэО), который 

с одной стороны может дополнить суще-

ствующие методы охлаждения (обеспечить 

дополнительный отвод тепла), а с другой – 

дополнить плазменные методы поджига и 

поддержания горения, для более эффектив-

ной реализации которых необходимо наличие 

так называемых запальных электронов. 

Наличие в потоке запальных электронов поз-

воляет уменьшить время протекания процес-

са воспламенения и более эффективно пере-

давать потоку энергию СВЧ-излучения. В 

случае же ТэО происходит существенное по-

вышение концентрации заряженных частиц 

вблизи поверхности ТЭО [17-18,35], увели-

чивающее тем самым количество «запаль-

ных» электронов. 

 Стоит также отметить, что температура 

современных сплавов лопаток турбин при их 

работе достигает величин порядка 1530 К, 

температура термобарьерных и защитных 

покрытий – 1800 К [3]. При этом температура 

газа перед турбиной лучших современных 

ЭГТУ находится на уровне 1850-2000К. Та-

кие температуры, как показало применение 

ТэО в ускорительной технике, оптимальны 

для работы покрытия с низкой работой выхо-

да электронов.  

Принципиальная схема ТэО приведена на 

рис. 2. На рис. 2 серым обозначен сплав - ма-

териал основы, красным – направление 

нагрева лопатки турбины, синим – тер-

моэмиссионное покрытие, синими стрелками 

– термоэлектроны, черными стрелками – 

направление движения воздуха (хладагента). 

При нагреве лопатки турбины с поверхно-

сти покрытия происходит термоэмиссия 

электронов e , которая сопровождается эф-

фектом охлаждения материалы основы ло-

патки турбины. В результате ТэО-покрытие и 

материал основы (лопатка турбины) охла-

ждаются. Уменьшение температуры за счет 

ТэО может достигать 1000º С. 

Новизна метода заключается в том, что 

основными носителями тепла являются элек-

троны (электронный газ), который как хлада-

гент обладает новыми свойствами.  

Электронный газ имеет более высокую 

подвижность, по сравнению с молекулами и 

атомами классических жидкостей и газов, 

электроны обмениваются энергией не только 

через столкновения, но и через электрическое 

поле, что позволяет им собирать тепло в объ-

еме кристалла материала, а не по поверхно-

сти.  

Небольшой размер электронов позволяет 

производить охлаждение тонких элементов, 

создание каналов охлаждения в которых 

очень сложно или невозможно. 

Все указанные свойства позволяют полу-

чить новый технический эффект снижения 

температуры и температурных напряжений 

элементов газотурбинных установок без 

необходимости создания специальных кана-

лов охлаждения.  

Кроме того, ТэО может дополнить суще-

ствующие методы охлаждения, потому как 

пути движения термоэлектронов находятся в 

самой структуре материала лопатки турбины.  

Стоит также добавить, что появляется 

возможность проводить диагностику нагрева 

как всей лопатки, так и наиболее ее важных 

участков (например, в областях передней и 

задней кромок) по току термоэмиссии. Чем 

выше нагрев, тем ваше ток. 
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э

 

 
Рис. 2. Схема реализации термоэмиссионного охлаждения лопаток современных газотурбинных 

установок. 7 

 

МОДЕЛИ И МЕТОДЫ 

Основное отличие настоящей работы от 

известных публикаций заключается в том, 

что впервые учтено термоэмиссионное 

охлаждение поверхности лопатки турбины 

при очень низких значениях работы выхода 

электрона. 

Эффективный КПД ЭГТУ напрямую зави-

сит от температуры газа перед турбиной. В 

общем случае он выражается через коэффи-

циент полезной работы φ и термический КПД 

ГТУ следующей зависимостью: 

 

э ГТУ                        (1) 

 

где э – эффективный КПД ЭГТУ, 1 m   – 

коэффициент полезной работы,  

1 1/ m

ГТУ    – термический КПД, 1 2/T T  , 

2 1/p p  – степень повышения давле-

ния,   2p    –   давление на выходе из компрес-

сора, 1p  – давление на входе компрессора, 2T  

– температура в камере сгорания (перед тур-

биной), 1T  – температура на входе ЭГТУ,  

 1 /m     ,   -показатель адиабаты как фи-

зический параметр газа [2].   

Тогда эффективный КПД будет равен: 

 

   1 1 1/  m m

э                        (2) 

 

Для современных ЭГТУ  =20-50, а 

m =0.25 для k =1.33, 1T = 300 К. Тогда при-

нимая  =35 выражение (2) сильно упроща-

ется:  

 

    21 1 1/ 0.58 423 /m m

э T        (3) 

 

Как видно из рис. 3, эффективный КПД 

простого цикла современных ЭГТУ находит-

ся на уровне 34-36 %, но рост температуры 

газа перед турбиной до 2700 К позволит уве-

личить эффективный КПД до уровня 43-44% 

Это на 8 % выше лучших современных об-

разцов.  

Для проведения численных оценок тепло-

вого состояния лопаток турбины с ТэО при-

нимались следующие допущения: 

- весь ток термоэмиссии проходит в 

плазму рабочего газа; 

- в тепловом балансе учитываются толь-

ко ТэО, излучение, нагрев проходя-

щим электрическим током и нагрев со 

стороны потока рабочего газа. 

 
Рис. 3. Зависимость эффективного КПД от температуры газа для современных газотурбинных 

установок. 8 

 

 

 

 
e  

Ttb, К 

7,8 Appendix 1 
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- отсутствует разрушение покрытия под 

действием механических и термиче-

ских нагрузок, т.е. покрытие считается 

абсолютно прочным. 

- лопатка внутри сплошная без специ-

альных каналов охлаждения (данное 

допущение напрямую справедливо для 

микротурбин); 

- поверхность покрытия имеет постоян-

ное значение работы выхода электро-

нов; 

- ТэО происходит только с внешней по-

верхности лопатки турбины 

Уравнение теплового баланса на лопатке 

турбины в общем виде выглядит следующим 

образом: 

gas TEEC rad
q q q                  (4) 

 

где , ,gas TEEC radq q q  - нагрев газом, термоэмис-

сионное охлаждение и охлаждение излучени-

ем. 

Термоэмиссионное охлаждение вычисля-

ется по следующей зависимости: 

 

2
 tb

TEEC

kT
q j

e

 
  

 
              (5) 

 

где e – заряд электрона, 1,6·10–19 Кл; Φ – об-

щая работа выхода электронов эмиссионного 

слоя, эВ; Ttb – температура лопатки турбины, 

К; j – плотность тока эмиссии, А/м2; k – по-

стоянная Больцмана, 1,38·10–23 Дж/К. 

Плотность тока термоэмиссии подсчиты-

вается по закону Ричардсона-Дешмана [42]: 

 

 
0

11600
1 exp

tb

j A R
T

  
  
 
 

     (6) 

 
где 

3сс
T T  = 120·104 А/(м2·К2) – универсаль-

ная термоэмиссионная постоянная; R = 0,1 – 

средний по энергиям коэффициент отраже-

ния.  

 

 gas сс tbq T T    ,               (7) 

 

где 
0

A – температура газа перед турбиной, α – 

коэффициент теплоотдачи. При этом величи-

на отвода тепла излучением составляет: 

 
4 εσrad tbq T                    (8) 

 

где ε – степень черноты поверхности ТЭО-

покрытия, σ = 5,67·10–8 Вт/(м2·К4) – постоян-

ная Стефана – Больцмана. Тогда эффектив-

ный те КПД газовой турбины может быть 

рассчитан по следующей зависимости: 

 

4

1
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1
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η
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      (9) 

 

где 6423 1,7 10A     , 4140.4 10B   , 
82,84 10C   , 4000 5000D    . 

 

РЕЗУЛЬТАТЫ И ОБСУЖДЕНИЯ  

На рис. 4 представлен график зависимости 

эффективного КПД ЭГТУ от температуры 

лопатки турбины и работы выхода электрона. 

При помощи выражения (9) можно опреде-

лить эффективный КПД ЭГТУ, задавшись 

температурой лопатки и величиной работы 

выхода электронов. Данное выражение инте-

ресно тем, что КПД привязывается к темпе-

ратуре лопатки турбины и к работе выхода 

электронов, которые косвенно указывают на 

температуру перед турбиной. По-видимому, 

данное выражение можно применять до зна-

чений η
Э

 = 43 - 44 %. Далее для более де-

тального определения температурных харак-

теристик, получаемых в результате примене-

ния ТэО, были произведены дополнительные 

расчеты.  

Профиль лопатки турбины (представлен 

на рис. 5) и распределение коэффициента 

теплоотдачи по ободу (рис. 6) брались из [36]. 

Причем коэффициент теплоотдачи был пре-

образован с учетом того, что лопатка в расче-

тах сплошная, а в [36] – с каналами охлажде-

ния и открытой кромкой, через которую вы-

ходит воздух.  

На рис. 10 показано распределение темпе-

ратуры по поверхности лопатки с ТэО. Пред-

ставлены кривые распределения температуры 

лопатки турбины для трех различных темпе-

ратур газа перед турбиной: 1800 К (сплошные 

кривые), 2000 К (пунктирные кривые), 2700 К 

(кривая точками). Данные температуры ха-

рактерны для современных и перспективных 

газовых турбин.  
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Рис. 4. График зависимости эффективного КПД от температуры лопатки турбины Ttb при различ-

ных значениях работы выхода электронов φ. 9 

 

 

Решалось трехмерное нестационарное 

уравнение теплопроводности с граничными 

условиями второго рода (5) ‒ (8) и с источни-

ками объемного тепловыделения (нагрев 

проходящим электрическим током). Резуль-

таты представлены на рис. 7 – 10. 

На рис. 7 цифрой 1 обозначена температу-

ра сплошной лопатки турбины без ТэО, циф-

рой 2, 3, 4 сплошные линии зависимости тем-

пературы лопатки турбины с ТэО и с работа-

ми выхода электронов 1.8 (2), 1.5 (3) и 1.0 (4) 

эВ и без учета нагрева проходящим по лопат-

ке турбины током. Пунктирные линии 5, 6 и 7 

обозначают температуру лопатки турбины с 

ТэО с работами выхода электронов 1.8 (5), 1.5 

(6) и 1.0 (7) эВ соответственно и с учетом 

нагрева проходящим током. 

 
 

 
Рис. 5. Расчетная область ‒ лопатка турбины. 10  

 
Рис. 6. Изменение коэффициента теплоотдачи α по длине контура L лопатки турбины. 11 
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э

 

tbT , К 

Modern  

Gas Turbines [3] 
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x, m 

s/L 
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contour L 

9,10,11 Appendix 1 
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ссT , К 

На рис. 8 (I) представлен суммарный ток 

термоэмиссии, который поступает в лопатку 

с нижней ее части. Как видно из рис. 8, чем 

ниже работа выхода электронов, тем выше 

суммарный ток, но и выше охлаждение. Од-

нако, чем ниже работа выхода электронов, 

тем выше становится нагрев лопатки прохо-

дящим током и, следовательно, уменьшается 

различие между температурами лопаток тур-

бины для различных работ выхода электро-

нов, что можно заметить на рис. 8 для работы 

выхода электронов 1 эВ и 1.5 эВ. 

 

 

 
Рис. 7. График зависимости температуры лопатки турбины от температуры камере сгорания: кон-

трольный случай без термоэмиссионного охлаждения и с охлаждением. Первое число в легенде – 

работа выхода, второе ‒ без нагрева электрическим током (а), с электрическим током (б). 12 

 

На рис. 9 изображены кривые распределе-

ния температуры по поверхности сплошной 

лопатки турбины в случае отсутствия ТЭО. 

Кривая 1 соответствует температуре газа пе-

ред турбиной в 2700 К, кривая 2 – 2000 К, 

кривая 3 – 1800 К. На рис. 9 также отмечен 

максимальный перепад температур по конту-

ру лопатки турбины, который в данном слу-

чае составляет 110 К.  

На рис. 10 показано распределение темпе-

ратуры по поверхности лопатки с ТэО. 

Представлены кривые распределения темпе-

ратуры лопатки турбины для трех различных 

температур газа перед турбиной: 1800 К 

(сплошные кривые), 2000 К (пунктирные 

кривые), 2700 К (кривая точками). Макси-

мальный перепад температур по контуру ло-

патки турбины в данном случае находится на 

уровне 50-60 К  

Из графиков рис. 7-10 можно сделать сле-

дующие промежуточные выводы. 

Температура лопатки турбины при нали-

чии одного только излучения находится на 

уровне порядка 2300 К при температуре ра-

бочего тела 2700 К, что является неприемле-

мым с точки зрения существующих материа-

лов. 

При наличии ТэО температура лопатки 

турбины существенно уменьшается и зависит 

от величины работы выхода электронов 

Суммарный ток, создаваемый термоэлек-

тронами, достигает величины 3500 А с одной 

лопатки. Как видно из рис. 9 и 10 максималь-

ные температурные перепады ΔT при ТэО 

уменьшаются с 110 до 60 К. В целом это 

означает уменьшение на 40-45 % темпера-

турных напряжений в лопатке, которые могут 

достигать половины все напряжений, возни-

кающих в ней. Таким образом, применение 

ТэО может привести к уменьшению не толь-

ко температуры, но и суммарных напряжений 

на 20%. Такое падение напряжений может 

ссT , К 

tbT , К 

12 Appendix 1 
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привести к росту ресурса почти на порядок 

[39], а это может повлиять на суммарный 

объем работы (и прибыли), проведенный од-

ной газовой турбиной

. 

 

 

 
Рис. 8. Ток термоэмиссии при термоэмиссионном охлаждении лопатки турбины. 13 

 

 

 
Рис. 9. Распределения температур по нижнему контуру лопатки турбины 

без термоэмиссионного охлаждения. 14 

 

 

III. ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Выявлен ряд интересных закономерно-

стей, характерных для применения ТэО ло-

патки турбины.  

ТЭО позволяет получить низкую темпера-

туру лопатки турбин при существенной тем-

пературе газа перед турбиной (до 2700 К). 

Это позволит применять существующие 

сплавы в ЭГТУ при росте КПД на 8-10% по 

сравнению с существующими ЭГТУ. В целом 

это означает уменьшение на 40-45 % темпе-

ратурных напряжений в лопатке, которые 

ссT , К 

I, К  

1- 1.0 eV 

2- 1.5 eV 

3- 1.8 eV 

l, м 

tbT , К 

13,14 Appendix 1 
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могут достигать половины все напряжений, 

возникающих в ней. 

Отмечено существенное уменьшение тем-

пературы лопатки турбины без каналов охла-

ждения по сравнению со случаем отсутcтвия 

ТэО. Это позволит решить проблему 

охлаждения микротурбин, в которых 

охлаждение лопаток (из-за размеров) доста-

точно проблематично. 

 

 
Рис. 10. Распределения температур по нижнему контуру лопатки турбины 

с термоэмиссионным охлаждением. 15 

 

 

Температура лопатки турбины при темпе-

ратуре газа перед турбиной 2700 К может до-

стигать величины 1000-1200 К при работе 

выхода электронов порядка 1 эВ, что намного 

меньше, чем температура современных лопа-

ток турбины при существенно более низких 

температурах в камере сгорания (1800-2000 

К). 

При применении ТэО уменьшается не 

только температура, но температурные 

напряжения, вплоть до 40 %. Метод тер-

моэмиссионного охлаждения может найти 

свое применение в микротурбинах, крупных 

энергетических турбинах, авиационных дви-

гателях. Особенно перспективным выглядит 

вариант применение ТэО в составе газотур-

бинного преобразователя транспортно-

энергетического модуля. В этих условиях со-

здаются благоприятная среда для ТэО и име-

ет смысл направить избыточное тепло на 

улучшение этой среды в части ТэО.  
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 APPENDIX 1 (ПРИЛОЖЕНИЕ 1) 
1Fig. 1. The cooling vanes of modern gas tur-

bines. 
2Convective wall cooling 
3Convective and film cooling 
4Exudation and film cooling 
5Wall cooling/exudation/ and film cooling 
6Subsurface microcooling double wall cool-

ing 

l, м 

tbT , К 

1 – 1.0 eV, 1800 К 

2 – 1.5 eV, 1800 К 

3 – 1.8 eV, 1800 К 

4 – 1.0 eV, 2000 К 
5 – 1.5 eV, 2000 К 
6 – 1.8 eV, 2000 К 

7 – 1.0 eV, 2700 К 
8 – 1.5 eV, 2700 К 
9 – 1.8 eV, 2700 К 

14 Appendix 1 
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7Fig. 2. The scheme of realization of the 

thermionic cooling vanes of modern gas tur-

bines. 
8Fig. 3. The dependence of the effective effi-

ciency of gas temperature for a modern gas tur-

bine plants. 

9Fig. 4. Graph of effective efficiency to the 

temperature of the blades of the turbine Ttb for 

different values of the work function of electron 

φ. 
10Fig. 5. Analysis area ‒ the turbine blade. 

11Fig. 6. The change of the heat transfer coef-

ficient α along the length of contour L of the tur-

bine blade. 
12Fig. 7. Graph of the dependence of the tur-

bine blade temperature on the temperature of the 

combustion chamber: control case without ther-

mal emission cooling and with cooling. The first 

number in the legend is the work function, the 

second ‒ without electric heating (a) with elec-

tric current (b). 
13Fig. 8. Current of thermal emission when 

the thermionic cooling of turbine blades. 
14Fig. 9. The temperature distribution along 

the lower contour of the turbine blade without 

thermionic cooling. 
15Fig. 10. The temperature distribution along 

the lower contour of the turbine blade with a 

thermionic cooling. 
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