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1. はじめに 

近年の加速する宇宙開発により地球

軌道には多量のスペースデブリが周回

している．デブリ同士の衝突による増加

率と減少率が釣り合う臨界密度を越え

てデブリが存在すると，それ以上物体を

投入しなくてもデブリ数が増加してい

くことになる．  

 デブリ除去方法の１つとして有望

視されているのがテザー推進システム

である．テザー推進システムとは，導電

性の紐 (テザー )を用いた推進システム

である．紐が地球磁場を横切って地球の

周りを周回することにより誘導起電力

が生じる．そこで，テザーに進入してく

る電子を紐の一端から放出することで

回路が構成され，テザーに電流が流れる．

テザーに電流が流れると，地球磁場との

干渉でテザーにローレンツ力が発生す

る．このローレンツ力は速度方向と逆向

きなので，宇宙機の軌道を降下させるこ

とが可能である．  1) 

このシステムにおいて重要なのは，電

子を宇宙空間に放出するデバイスであ

り，高性能なカソードが必要とされる．

宇宙用電子源の候補として， IC カソー

ド，2）ホローカソード，3）マイクロ波放

電型カソード 4）など，様々なカソード

が開発されてきた．しかしながら，消費

電力が大きかったり，電子を放出するた

めに作動ガスが必要だったりするなど

の欠点を持っており，小型衛星への搭載

は難しかった．これらに変わる電子源と

して，消費電力が少なく，作動ガスを必

要としない電界放出型電子源 5，6)が注目

を集めている．  

宇宙航空研究開発機構の研究開発本

部においても，カーボンナノチューブ

（CNT）を用いた電界放出型電子源の開

発をしており，優れた耐久性と引き出し

能力を示している．7)しかしながら低軌

道のミッションを考えた場合，軌道上に

は原子状酸素が存在する．原子状酸素は

ＣＮＴカソードの寿命を短くするため，

より酸素耐性の高いエミッタ材料の開

発に期待が寄せられている．その候補と

して，立方晶窒化ホウ素（ｃＢＮ）があ

る．  

従来 cBN は結晶性が悪いうえ剥離し

やすく，cBN 膜を用いたエミッタの電子

放出能力は低かった．しかしながら，九

州大学の堤井准教授らは，他に類似がな

い独自の成膜手法を用いることにより，

結晶性が向上し，剥離しにくいｃＢＮ膜

の作製に成功し，電子引き出し実験を行

なった結果，0．1 mA/cm2 という大電流

密度の引き出しに成功した．8) 

このｃＢＮ膜は連続体であり，ＣＮＴ

のように細すぎるためジュール熱によ

って構造が破壊され引き出し性能が劣

化するという可能性は低く，CNT より

も長寿命が期待できる． cBN は，窒化

ホウ素 (BN)が立方晶の結晶構造をした

もので，半導体材料の中で最大のバンド

ギャップ (Eg=6．25eV)を持つ． 9)そのた

め，伝導体に生起した電子は外部に放出

されやすい．また，cBN は原子状酸素に

対して高い耐久を持つ．したがって，

cBN は低地球軌道で運用される電界放

出カソードのエミッタ材料に適してい

るといえる．  

そこで cBN をエミッタ材料に用いた

電界放出型電子源を開発した 10)．この

電子源において印加電圧 3．48 kV にて，

107 µA の電流を引き出すことに成功し

た．この電流値を電子放出面の面積で割

った電流密度は 0．55mA/cm2 であり．テ

ザー推進システムの電子エミッタへ応

用 する のに 必要 とされ る値 は 0 ．

50mA/cm2 でを満足している．しかりな

がら，構造に問題があり，電極間の距離
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が電界を印加すると撓んで一定となら

ず，安定した電流値を引き出すことがで

きず，また，電子の引き出しの際に異常

放電が頻繁に発生した．  

そこで本研究の目的は新たな電極お

よび電極保持機構を持った電子源に改

良し，その性能を評価することである． 

 

2． 実験体系 

今回作成した電子源の構造の概略図

を図 1 に示す．  cBN 薄膜が製膜された

シリコン基板の上に，マスク電極，ポリ

イミドで作成した電気的な絶縁をする

ためのインシュレータ，ゲート電極，電

極固定用の厚さ 1mm のセラミックの板

を重ね，ネジで固定する構造となってい

る．  図 2 に以前の電極と今回設計した

電極を示す．電極はどちらもモリブデン

製である．以前は電極の端で電極を支え

ていたのに対して，本研究で作成した電

子源では電極をインシュレータの中央

部にある 4 つの穴の縁で電極を支える

ことができるようにした．それにより支

持部の距離が短くなり，撓みにくい構造

となった．また，マスク電極の厚さを 20 

µm から 50 µm に変更して撓みにくくし

た ． Computer Aided Engineering

（Autodesk Inventor, Autodesk, Inc）によ

って計算したたわみを図 3 に示す。改良

前の最大変位量は 0．13 mm であったの

が、改良後は 0．043 mm と約 1/3 になっ

ていることが分かる．   

 
図 1 FEC の構造の概略図  

 

ゲート電極とマスク電極の間に挟むイ

ンシュレータに関しては，以前は電極間

にリング状のマイカを挟むだけであっ

たが，インシュレータも電極と共にネジ

で固定できるようにした． 表 1 に新旧

電極の諸パラメータを示す．これらの変

更により，電極の穴部分の面積が小さく

なったため引き出せる電流値は下がる

と予想されるが，電極が撓みにくくなり，

異常放電を抑えることができると考え

られる．  

実験は国立研究開発法人宇宙航空研

究開発機構・宇宙科学研究所内のスペー

スサイエンスチャンバにおいて行った．

真空環境としては 1×10-5Pa 以下の真空

度で実験を行った．  

  
(a)               (b) 

図 2 電極形状，(a)以前の電極(b)新しい

電極  

 
(a) 

 
(b) 

図 3 電極の撓み ,(a)以前の電極 (b)新し

い電極  
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表 1 新旧電極の諸パラメータ  

 改良前  改良後  

穴の形状  円形  長方形  

穴部分の面積  [mm2] 11.4 7.6 

ゲート電極厚さ  [µm] 50 50 

マスク電極厚さ  [µm] 20 50 

電極間隔  [µm] 130 150 

  

3. 結果と考察 

図 4 に印加電圧を徐々に増加させた

ときの引き出し電流の時間履歴を示す。

200 秒間(印加電圧 2.4 kV から 3.4 kV ま

で上昇 )に起こる異常放電の回数をカウ

ントしたところ、改良前の電子源では異

常放電は 84回あったのに対して ,改良後

の電子源では、8 回と約 10 分の 1 に抑

えることができた .これより異常放電の

抑制という当初の目的は達成できた。  

 
(a) 

 
(b) 

図 4 引き出し電流の時間履歴， (a)改良

前の電子源(b)改良後の電子源  

 
図 5 引き出し電流と印加電圧の関係  

図 5 に改良前後での引き出し電流を

示す。改良前の電子源では 2.8 kV から

引き出されていたが、改良後の電子源で

は 1.9 kV から引き出されていることが

分かる。これは改良前の電極では電極を

固定する際にどうしても外側に膨らん

でしまい、間隔が設計どおりではなく、

距離が離れる側に撓んでしまっていた

と考えられている。改良後は電極間の距

離はほぼ設計どおりにできているため

に、引き出し電圧の低下が可能になった

と考えられる。改良後の引き出し電流の

最大値は 2.18 kV において 22.3 µA とな

り、電流密度は 2.3 A/m2 となった。電界

放出型電子源のため電極に電界を増加

させればさらに大電流の引き出しが可

能であるが、今回の実験において 2.18 

kV において異常放電により電極が短絡

してしまい、これ以上の電流引き出しが

できなかった。今後は電極間の絶縁体を

ポリイミドから異常放電が起きても電

極間が短絡しにくいマイカに変更して

引き出し電流の増加に取り組無予定で

ある。  
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