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Статья посвящена термоэмиссионной тепловой защите термонапряженных элементов 
возвращаемых ступеней ракет-носителей и спускаемых аппаратов, разрабатываемой в БГТУ 
«ВОЕНМЕХ» им. Д. Ф. Устинова. В настоящей работе приведены результаты расчетных оце-
нок снижения температуры поверхности термонапряженных элементов спускаемых аппара-
тов и возвращаемых ступеней ракет-носителей при применении термоэмиссионной тепловой 
защиты, которая основана на явлении термоэлектронной эмиссии – испускании электронов 
нагретым металлом, сопровождаемое эффектом электронного охлаждения. Основным допу-
щением является сохранение неизменной работы выхода электронов поверхности защищае-
мых элементов спускаемых аппаратов и возвращаемых ступеней ракет-носителей в течение 
всего времени их высокоскоростного полета. В сущности, поддержание заданной величины 
работы выхода электронов в этот промежуток времени представляет собой сложную техни-
ческую задачу. В работе показано, что в зависимости от температуры поверхности без тер-
моэмиссионной тепловой защиты и работы выхода электронов снижение температуры может 
достигать ~700–800 °C без учета изменения тепловых потоков аэродинамического нагрева 
при таком снижении температуры. В дальнейшем планируется учесть это изменение. Разра-
батываемая термоэмиссионная тепловая защита позволит снизить температуру защищаемых 
термонапряженных элементов спускаемых аппаратов и возвращаемых ступеней многоразо-
вых ракет-носителей, в том числе самолетного типа, снизить возникающие в них темпера-
турные напряжения и деформации. На данной основе появляется возможность существенно 
повысить ресурс этих элементов и увеличить количество их повторного применения до на-
ступления предельного состояния.

Ключевые слова: термоэлектронная эмиссия, электронное охлаждение, термоэмиссион-
ная тепловая защиты, спускаемые аппараты, многоразовые ракеты-носители.

Введение

В настоящее время актуальным является раз-
работка новых типов космических кораблей (КК) 
и ракет-носителей (РН), которые позволят зна-
чительно уменьшить стоимость доставки полез-
ного груза на орбиту по сравнению с существу-
ющей [1–7]. Основным направлением поиска 
решения этой задачи является обеспечение мно-
горазового применения конструкций спускаемых 
аппаратов (СА) космических кораблей и ступе-
ней РН. Серьезным препятствием на пути обес-

печения многоразовости конструкции является 
комплекс повышенных тепловых нагрузок, при-
водящих к возникновению температурных на-
пряжений и деформаций. Поэтому необходим 
поиск новых технических решений, направлен-
ных на обеспечение тепловой защиты и позво-
ляющих снизить температуру, температурные 
напряжения и деформации в полете, обеспечив 
тем самым возможность многократного приме-
нения конструкции СА и возвращаемых ступе-
ней РН. Предполагается, что в качестве тепловой 
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защиты СА и возвращаемых ступеней РН будут 
использоваться защитные экраны или сами эле-
менты конструкции из керамических материа-
лов. Это обусловлено тем, что изделия из кера-
мических материалов характеризуются высокой 
удельной жесткостью и прочностью, тугоплав-
костью, жаростойкостью и др. Но все они имеют 
один существенный недостаток – высокую хруп-
кость или низкую трещиностойкость [8–11]. Ос-
новной причиной низкой трещиностойкости, как 
известно, является наличие термических напря-
жений, вызванных разницей температур, когда 
менее нагретые участки препятствуют расшире-
нию более нагретых.

Среди перспективных керамических материа-
лов систем тепловой защиты можно выделить ма-
териалы на основе C-SiC, SiC-SiC [8], Al2O3 [9], 
карбидов, боридов [10] и нитридов [11].

Трещиностойкость таких материалов можно 
увеличить дополнительным охлаждением. Одна-
ко для керамических материалов сделать это до-
статочно проблематично, ввиду их физических 
свойств. Но если керамические материалы име-
ют высокую электропроводность, например ке-
рамические материалы на основе боридов и кар-
бидов, то трещиностойкость таких материалов 
можно повысить, обеспечив их электронное ох-
лаждение, т. е. при помощи термоэмиссионной 
тепловой защиты.

Термоэмиссионная тепловая защита СА и воз-
вращаемых ступеней ракет-носителей от аэро-
динамического нагрева разрабатывается в БГТУ 
«ВОЕНМЕХ» им. Д. Ф. Устинова с 2009 г. [12–21]. 
Такая тепловая защита основана на явлении тер-
моэлектронной эмиссии – испускании электронов 
нагретым металлом [23–26] или другим прово-
дящим материалом (керамики на основе бори-
дов и карбидов [23–25]), которое сопровождает-
ся электронным охлаждением.

Термоэмиссионная тепловая защита может 
быть двух типов: с эмиссией электронов внутрь 
защищаемых элементов конструкции [12–15, 
17–20] и с эмиссией во внешнюю среду [16].

С 2014 г. численные исследования термоэмис-
сионной тепловой защиты проводятся и в США 
(в США – electron transpiration cooling) коллекти-
вом Мичиганского университета [26–31]. В них 
приводятся оценки теплового эффекта для гипо-
тетического материала с работой выхода электро-
нов порядка 2 эВ (одно значение). В рамках этих 
исследований созданы математические модели, 

учитывающие физические процессы с различ-
ными допущениями и ограничениями. В целом, 
в этих работах снижение температуры оценивает-
ся величиной 40–50% (800–1600 °C – в зависимо-
сти от параметров набегающего потока). Однако 
в сущности основной тепловой эффект определя-
ется термоэмиссионной способностью материала 
(работой выхода электронов). При этом обеспе-
чение заданной термоэмиссионной способности 
поверхности СА и возвращаемых ступеней ра-
кет-носителей в процессе полета является от-
дельной сложной технической задачей.

В данной статье элементы из керамики пред-
лагается защищать путем обеспечения опреде-
ленной величины работы выхода электронов их 
поверхности в течение всего полета. Этого мож-
но достигнуть нанесением на внутреннюю или 
на внешнюю поверхности специального термо-
эмиссионно-защитного слоя или модификацией 
приповерхностных слоев керамических элемен-
тов конструкции.

В рамках данной работы основным допуще-
нием является обеспечение постоянной заданной 
величины работы выхода электронов поверхнос-
ти керамического элемента конструкции.

Расчетные соотношения

Для оценки величины снижения температуры 
и температурных напряжений керамических тер-
монапряженных элементов в зависимости от тем-
пературы начального нагрева воспользуемся сле-
дующим равенством:
 qизл_1 = qизл_2 + qэл_охл,  (1) 
где qэл_охл – электронное охлаждение при термо-
эмиссии; qизл_1 – теплоотвод излучением без тер-
моэмиссионного охлаждения; qизл_2 – теплоотвод 
излучением с термоэмиссионным охлаждением.

Для расчета электронного охлаждения керами-
ческих термонапряженных элементов (из борид-
ной керамики) существует зависимость [23–26]:

  
,  (2) 

где e – заряд электрона, 1.6·10–19 Кл; Φвых – рабо-
та выхода электронов эмиссионного слоя (энер-
гия, которую необходимо затратить электрону, 
чтобы выйти из материала), эВ; Т – температу-
ра эмиссионного слоя (поверхности) элемента 
конструкции из керамического материала, К; j – 
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плотность тока эмиссии, А/см 2; k – постоянная 
Больцмана, 1.38·10–23 Дж/К.

При этом отвод тепла излучением равен 

 qизл_1 = εσT1
4 и qизл_2 = εσT2

4,  (3) 

где ε – степень черноты поверхности кромки; 
σ=5.67·10–12 Вт/(см 2·К 4) – постоянная Стефана–
Больцмана; T1 – температура поверхности термо-
напряженного элемента без термоэмиссии К, и T2 – 
температура поверхности с термоэмиссией, К.

Выражение для расчета плотности тока эмис-
сии j имеет вид [22–26]:

  
,  (4) 

где А0=120 А/(см 2·К 2) – универсальная термоэ-
миссионная постоянная; R=0.1 – средний по энер-
гиям коэффициент отражения. Стоит ввести по-
нятие так называемой «средной» работы выхода 
электрона Φсредн (работы выхода электронов по-
верхности в заданной среде), смысл которой за-
ключается в том, что заданная поверхность ха-
рактеризуется своей работой выхода электрона 
в вакууме. Но при помещении заданной поверх-
ности в иную среду, например в среду высоко-
скоростных потоков реагирующего и частично 
ионизированного воздуха, работа выхода элек-
трона будет другой, отличной от нее в вакууме. 
Фактически она будет определяться плотностью 
тока эмиссии при заданной температуре поверх-
ности в заданной среде. «Средная» работа выхо-
да электронов является комплексной (интеграль-
ной) характеристикой охлаждаемой поверхности, 
учитывающей различные процессы (химическая 

и физическая адсорбция частиц на поверхности, 
изменение рельефа и др.). Обеспечение заданной 
величины «средной» работы выхода электронов 
с соответствующим электронным охлаждением 
является сложной технической задачей. В даль-
нейшем в формулах (2) и (4) вместо Φвых приме-
няется Φсредн.

На основе имеющихся зависимостей появля-
ется возможность оценить величину снижения 
температуры керамических термонапряженных 
элементов при различных «средных» работах вы-
хода электрона и соответствующие этому сниже-
нию плотности тока эмиссии с этих элементов.

Результаты оценок

На рис. 1 представлена зависимость темпера-
туры T2 поверхности термонапряженного элемен-
та с термоэмиссией от температуры T1 поверхнос-
ти без термоэмиссии для Φсредн=2.7 эВ и ε=0.8, 
характерных для боридов. Температура поверх-
ности без термоэмиссии – это фактически ра-
диационно-равновесная температура термона-
пряженных элементов, когда внешний тепловой 
поток уравновешивается тепловым потоком из-
лучения с поверхности во внешнюю среду. Для 
тех же значений Φсредн и ε на рис. 2 представлена 
зависимость величины снижения температуры 
ΔT от температуры поверхности без термоэмис-
сии (радиационно-равновесной).

Как видно из рис. 1 и 2, снижение темпера-
туры может достигать в данном случае ~400 °C 
при начальной температуре 2000 °C. При этом 
если на каком-либо участке без термоэмиссии 

Рис. 2. Зависимость снижения температуры при термо-
эмиссии от температуры без термоэмиссии для Φсредн=2.7 эВ 
и ε=0.8 

Рис. 1. Зависимость температуры поверхности термонапряжен-
ного элемента с термоэмиссией от температуры поверхности 
без термоэмиссии для Φсредн=2.7 эВ и ε=0.8 



ТЕПЛОВЫЕ ПРОЦЕССЫ В ТЕХНИКЕ. 2018. Т. 10. №7-8

THERMAL PROCESSES IN ENGINEERING328

возникает перепад температур ~100 °C, то с тер-
моэмиссией перепад уменьшается до 30 °C, что 
означает снижение температурных напряжений 
в конструкции на ~70% [16] с одновременным 
улучшением прочностных характеристик при бо-
лее низкой температуре без учета изменения мо-
дуля Юнга и коэффициента линейного термичес-
кого расширения.

Снижение температурных напряжений (де-
формаций) приводит к существенному увели-
чению долговечности и ресурса при той же теп-
ловой нагрузке керамических элементов СА 
и возвращаемых ступеней РН. Стоит добавить, 
что индивидуальное для каждого участка сни-
жение работы выхода электрона позволило еще 
уменьшить разность температур в конструкции 
до минимальных значений.

На рис. 3 изображена зависимость величи-
ны снижения температуры от плотности тока 
 эмиссии.

Как видно из рис. 3, плотность тока эмиссии 
при заданных температурах составляет величину 
до 20 А/см 2. При такой плотности тока и темпе-
ратуре скорость испарения керамического мате-
риала равна ~10–9 г/(см 2·с) [26]. Это означает, что 
за 30 000 ч потери от эрозии в материале покры-
тия будут ~0.3 г/см 2 или 1 г за время ~100 000 ча-
сов, т. е. с 1 см 2 уйдет ~0.25 см толщины материа-
ла, что не представляет серьезной трудности. 
Кроме того, для сравнения, допустимые плотно-
сти тока для медного проводника ~1000 А/см 2. 
Стоит также отметить, что указанные значения 
плотности тока эмиссии далеки от максимальных 
и в реальности достигались при разработке и ис-
пытаниях классических термоэмиссионных пре-
образователей [22, 23].

Указанные плотности тока эмиссии при за-
данной работе выхода электрона соответству-
ют определенной плотности тепловых потоков 

Рис. 5. Зависимость температуры поверхности с термо-
эмиссией от температуры поверхности без термоэмиссии для 
Φсредн=2.5 эВ и Φсредн=2.2 эВ и ε=0.8 

Рис. 6. Зависимость снижения температуры поверхности с тер-
моэмиссией от температуры поверхности без термоэмиссии 
для Φсредн=2.5 эВ и Φсредн=2.2 эВ и ε=0.8 

Рис. 3. Снижение температуры от величины плотности тока 
эмиссии для Φсредн=2.7 эВ и ε=0.8 (боридная керамика) 

Рис. 4. Зависимость плотности тепловых потоков электрон-
ного охлаждения от плотности тока эмиссии для Φсредн=2.7 эВ 
и ε=0.8 (боридная керамика) 
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электронного охлаждения, которые приведены 
на рис. 4.

Из рисунка видно, что плотности тепловых 
потоков qэл электронного охлаждения могут до-
стигать 700 000 Вт/м 2, что вполне объясняет на-
блюдающееся снижение температуры в случае 
применения термоэмиссионной тепловой защиты.

Естественно, что при уменьшении работы вы-
хода электронов ниже Φсредн=2.7 эВ аналогичное 
электронное охлаждение достигается при еще 
меньшей температуре. Это означает, что умень-
шение работы выхода электронов в дальнейшем 
приведет к еще большему снижению темпера-
туры керамических термонапряженных элемен-
тов. Так на рис. 5 и 6 представлены величи-
ны температуры и снижения температуры для 
Φсредн=2.5 эВ и Φсредн=2.2 эВ при ε=0.8 (борид-
ная керамика).

На рис. 7 приведены плотности тепловых по-
токов электронного охлаждения для Φсредн=2.5 эВ 
и Φсредн=2.2 эВ в зависимости от плотности тока 
эмиссии. Видно, что плотности тепловых потоков 
электронного охлаждения существенно не изме-
нились. При этом снижение работы выхода элек-
тронов увеличивает электронное охлаждение при 
меньших температурах.

Если учесть некоторое уменьшение теплоотво-
да излучением, то происходит увеличение тепло-
отвода электронами термоэмиссии.

На рис. 8 представлена зависимость величи-
ны снижения температуры от плотности тока 
 эмиссии.

Стоит отметить, что первая публикация по те-
матике электронного охлаждения высокоскорост-

ных летательных аппаратов датируется 2009 г. 
[12], а первая публикация в США – 2014 г. [27]. 
Это свидетельствует о приоритете РФ в данном 
направлении. Кроме того, судя по частоте выхода 
публикаций по данной тематике в США, им уде-
ляется достаточно пристальное внимание [27–31].

Заключение

В статье приведены результаты оценок ве-
личины снижения температуры защищаемых 
керамических термонапряженных элементов 
и соответствующие плотности тока эмиссии 
и электронного охлаждения. В результате оце-
нок установлено, что возможно снижение тем-
пературы на ~700 °C при работе выхода электро-
нов ~2.2 эВ. Это достигается при плотностях тока 
~35 А/см 2 и тепловых потоках электронного ох-
лаждения 700–900 кВт/м 2.

Такое снижение объясняется тем, что тепловая 
энергия нагрева распределяется между узлами 
кристаллической решетки материала керамичес-
ких термонапряженных элементов и электронами 
проводимости внутри них. А при термоэлектрон-
ной эмиссии каждый электрон забирает с собой 
энергию порядка работы выхода, которая, безус-
ловно, является  частью тепловой энергии аэроди-
намического нагрева. В результате температура 
уменьшается. А вследствие зависимости тер-
моэлектронной эмиссии от температуры можно 
обеспечить снижение температурных напряже-
ний и деформаций в процессе аэродинамическо-
го нагрева, повысив устойчивость защищаемых 
керамических тер монапряженных элементов 

Рис. 7. Зависимость плотности тепловых потоков электрон-
ного охлаждения от плотности тока эмиссии для Φсредн=2.5 эВ 
и Φсредн=2.2 эВ и ε=0.8 (боридная керамика) 

Рис. 8. Зависимость величины снижения температуры от плот-
ности тока эмиссии для Φсредн=2.5 эВ и Φсредн=2.2 эВ и ε=0.8 
(боридная керамика) 
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в условиях агрессивной среды набегающего вы-
сокоскоростного потока.

При оценках основными допущениями явля-
лись отсутствие изменения тепловых потоков 
аэро динамического нагрева при изменении тем-
пературы поверхности и неизменность работы 
выхода электронов защищаемой поверхности.

Введено понятие «средной» работы выхода 
электронов заданной поверхности, т. е. работы 
выхода электронов поверхности в заданной среде.

Достижимы и большие плотности тока эмис-
сии и тепловых потоков электронного охлажде-
ния, которые также могут быть получены при 
меньших температурах и меньшей величине ра-
боты выхода электронов. Причем, при сниже-
нии температуры таким образом величина эрозии 
защищаемой поверхности может быть незначи-
тельной.

СПИСОК ЛИТЕРАТУРЫ

1. Быков Л. В., Никитин П. В., Пашков О. А. Mатемати-
ческое моделирование процессов обтекания затупленно-
го тела высокоскоростным потоком // Труды МАИ. 2014. 
№ 78. 19 c.

2. Егоров И. А. Учет баланса тепловых потоков на внеш-
ней поверхности летательного аппарата // Труды 
МАИ. 2017. № 93. 6 c.

3. Садчиков И. И., Чулков С. А. Обоснование рацио-
нальной полетной кратности использования двигателей 
и планера многоразовых средств выведения полезной 
нагрузки на космические орбиты // Вестник Москов-
ского авиационного института. 2009. Т. 16. № 6. 24 c.

4. Нестеров В. Е., Рудаков В. Б., Макаров М. И. Анализ 
основных задач экспериментальной отработки много-
разовой ракетно-космической системы // Вестник Мос-
ковского авиационного института. 2013. Т. 20. № 5. 
С. 77–85.

5. Никитин П. В., Сотник Е. В. Воспроизведение конвек-
тивно-лучистого теплообмена, сопутствующего входу 
космических аппаратов в атмосферы планет со второй 
космической скоростью // Труды МАИ. 2011. № 42. С. 16.

6. Федорченко Е. А., Никитин П. В. Тепло- и массооб-
мен на проницаемой поверхности системы тепловой 
защиты спускаемого космического аппарата // Труды 
МАИ. 2012. № 50. 19 c.

7. Ненарокомов А. В., Титов Д. М., Мунес Г. В. Автомати-
ческое проектирование неразрушаемой тепловой защи-
ты космических аппаратов // Вестник Московского авиа-
ционного института. 2010. Т. 17. № 2. 9 c.

8. Гращенков Д. В., Щеголева Н. Е., Симоненко Е. П., 
Ермакова Г. В. Высокотемпературный керамический 
композиционный материал, устойчивый при длительной 
эксплуатации до 2000 °C с многоуровневой комплекс-
ной системой защиты // Все материалы. Энциклопеди-
ческий справочник. 2011. № 8. С. 25–28.

9. Руднев А. М., Дикий К. Л. Повышение жаропрочнос-
ти керамических материалов путем создания волокнис-
тых структур // Вiсник СевНТУ. 2011. № 119. С. 50–53.

10. Прямилова Е. Н., Пойлов В. З., Лямин Ю. Б. Термохи-
мическая стойкость керамики на основе боридов цир-
кония и гафния // Вестник Пермского национального 
исследовательского политехнического университета. 
Химическая технология и биотехнология. 2014. № 4. 
С. 55–67.

11. Варрик Н. М., Ивахненко Ю. А., Максимов В. Г. Ок-
сид-оксидные композиционные материалы для газо-
турбинных двигателей (обзор) // Труды ВИАМ. 2014. 
№ 8. С. 3–21.

12. Колычев А. В., Керножицкий В. А. Тепловая защита 
гиперзвуковых летательных аппаратов (ЛА) с исполь-
зованием явления термоэлектронной эмиссии // Решет-
невские чтения. 2009. Т. 1. № 13. С. 29–30.

13. Керножицкий В. А., Колычев А. В., Охочинский Д. М. 
Термоэмиссионный способ тепловой защиты частей ле-
тательных аппаратов при их аэродинамическом нагреве. 
Патент RU 2404087. Заявка 2009140802/11, 03.11.2009. 
Бюллетень изобретений. 2010. № 32. С. 7.

14. Керножицкий В. А., Колычев А. В., Охочинский Д. М. 
Крыло гиперзвукового летательного аппарата в услови-
ях его аэродинамического нагрева. Патент RU 2430857. 
Заявка 2009144640/11, 01.12.2009. Бюллетень изобрете-
ний. 2011. № 28. С. 9.

15. Керножицкий В. А., Колычев А. В., Охочинский Д. М. 
Крыло гиперзвукового летательного аппарата в услови-
ях его аэродинамического нагрева. Патент на полезную 
модель 95637, РФ. Заявка 2010107010/22, 25.02.2010. 
Бюллетень изобретений. 2010. № 19. С. 12.

16. Керножицкий В. А., Атамасов В. Д. Крыло гипер-
зву кового летательного аппарата в условиях его 
аэро динамического нагрева. Патент RU 2 495 788. 
Заявка № 2012100799/11, 11.01.2012. Бюллетень изобре-
тений. 2013. № 29. С. 8.

17. Керножицкий В. А., Колычев А. В., Охочинский Д. М. 
Крыло гиперзвукового летательного аппарата в услови-
ях его аэродинамического нагрева. Патент RU 2 506 199. 
Заявка № 2012125730/11, 19.06.2012. Бюллетень изобре-
тений. 2014. № 4. С. 11.

18. Керножицкий В. А., Колычев А. В. Крыло гиперзву-
кового летательного аппарата в условиях его аэро-
динамического нагрева. Патент RU 2 572 009. 
Заявка № 2014144567/11, 05.11.2014. Бюллетень изобре-
тений. 2015. № 36. С. 11.

19. Колычев А. В. Активная тепловая защита элементов 
конструкции гиперзвукового летательного аппарата 
на новых физических принципах при аэродинамичес-
ком нагреве // Труды МАИ. 2012. Вып. № 51. 18 c.

20. Колычев А. В. Активная термоэмиссионная тепловая 
защита элементов конструкции гиперзвукового лета-
тельного аппарата при их аэродинамическом нагреве 
и границы ее применимости // Труды МАИ. 2013. Вып. 
№ 68. 15 с.

21. Колычев А. В. Оценка параметров функционирова-
ния термоэмиссионной тепловой защиты гиперзвуко-
вого летательных аппаратов // Труды МАИ. 2014. Вып. 
№ 74. 28 с.

22. Ушаков Б. А., Никитин В. Д., Емельянов И. Я. Основы 
термоэмиссионного преобразования энергии. М.: Атом-
издат, 1974. 288 с.

23. Квасников Л. А., Кайбышев В. З., Каландаришви-
ли А. Г. Рабочие процессы в термоэмиссионных пре-
образователях ядерных энергетических установок. М.: 
МАИ, 2001. 208 c.



ТЕПЛОВЫЕ ПРОЦЕССЫ В ТЕХНИКЕ. 2018. Т. 10. №7-8

331THERMAL PROCESSES IN ENGINEERING

24. Фоменко В. С. Эмиссионные свойства материалов. 
Киев: Наукова думка, 1981. 339 с.

25. Бабичев А. П., Бабушкина II. Л., Братковский А. М. 
и др. Физические величины: Справочник / Под. ред. 
И. С. Григорьева, Е.3. Мейлихова. М.: Энергоатомиз-
дат, 1994. 1232 с.

26. Кресанов В. С., Малахов Н. П., Морозов В. В. и др. Вы -
со коэффективный эмиттер электронов на основе гекса-
борида лантана. М.: Энергоатомиздат, 1987. 152 с.

27. Alkandry H., Hanquist K., Boyd I. D. Conceptual ana-
lysis of electron transpiration cooling for the leading 
edges of hypersonic vehicles // 11th AIAA/ASME Joint 
Thermophysics and Heat Transfer Conference, AIAA 
AVIATION Forum, 2014, (AIAA 2014–2674).18 c. DOIs: 
10.2514/6.2014–2674 

28. Hanquist K. M., Hara K., Boyd I. D. Modeling of elect-
ron transpiration cooling for hypersonic vehicles // 46th 

AIAA Thermophysics Conference, AIAA AVIATION Forum, 
2016, (AIAA 2016–4433). DOI: 10.2514/6.2016–4433 

29. Hanquist K. M., Boyd I. D. Comparisons of computations 
with experiments for electron transpiration cooling at high 
enthalpies // 45th AIAA Thermophysics Conference, AIAA 
AVIATION Forum, 2015, (AIAA 2015–2351). 13 c. DOI: 
10.2514/6.2015–2351 

30. Hanquist K. M., Alkandry H., Boyd I. D. Evaluation of 
com putational modeling of electron transpiration cooling 
at high enthalpies // Journal of Thermophysics and Heat 
Transfer. 2017. V. 31. N 2. P. 283–293. DOI: 10.2514/1.T4932 

31. Uribarri L., Allen E. H. Electron transpiration cooling 
for hot aerospace surfaces // 20th AIAA International 
Space Planes and Hypersonic Systems and Technologies 
Conference, International Space Planes and Hypersonic 
Systems and Technologies Conferences, 2015, (AIAA 
2015–3674). DOI: 10.2514/6.2015–3674 
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The article is devoted to thermoemission thermal protection of the ceramics thermally 
stressed elements and the descent vehicles being developed in Baltic State Technical University 
“VOENMEH”.

The presented work demonstrates the evaluation results of the temperature drop value on the 
ceramics thermally stressed elements and reusable rocket carriers’ stages surface while applying 
thermoemission heat protection. This thermal heat protection is based on the thermionic emission 
phenomenon, i. e. electron ejection by the heated metal, accompanied by the electronic cooling.

The main supposition in this work is invariable value preservation of the electron work function 
of the protected descent vehicles and reusable launch vehicles elements during the entire time of 
their high-speed flight. In effect, the electron work function specified value maintenance of in this 
period represents complex technical challenge.

The work demonstrates that depending on the surface temperature without thermoemission 
thermal protection and electron work function, the temperature drop may achieve 700–800 degrees 
without accounting for thermal flows of aerodynamic heating changing at such temperature drop. 
This change is planned to be accounted for hereafter.

Such temperature drop is explained by the fact that the heating thermal energy is distributed 
between the crystal grid nodes of the ceramics thermally stressed elements material and electrons. 
At the same time, at thermionic emission each electron takes away the energy of the work function 
order, which undoubtedly is a part of the aerodynamic heating thermal energy. As a result, the 
temperature decreases. The thermionic emission dependence on temperature allows ensuring the 
temperature stresses and deformations decrease while aerodynamic heating, increasing stability 
of the protected ceramics thermally stressed elements in conditions of hostile environment of 
the incoming high-speed flow 

The thermoemission thermal protection being developed will allow reduce temperature of the 
protected ceramics thermally stressed elements of the descent vehicles and the recovering stages 
of reusable launch vehicles, including aircraft type, and temperature stresses and deformations 
occurring in them. On this ground, a possibility arises to enhance significantly the resource of these 
elements and increase the number of their reutilization before the marginal state.

Keywords: thermionic emission, electronic cooling, thermoemission thermal protection, 
descent vehicles, recoverable vehicles.
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