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1. 序論 

 電界放出カソード (FEC)とは電子放出源の一種である．

FECは，その原理，構造などから小型化，低電力化が期待さ

れており，特に導電性テザー (EDT)システムの電子放出源へ

の応用が期待されている．宇宙航空研究開発機構では低軌

道 (LEO)のスペースデブリの除去方法として EDTシステム

を用いた方法を提案しており，EDTシステムの電子放出源と

してカーボンナノチューブ (CNT)を用いた FEC の搭載を検

討している 1． 

 FECからの電子放出量はEDTシステムの推進効率を決定

する重要なパラメータである．FECのEDTシステムへの搭

載においては EDT 衛星搭載時の電位条件および外部環境条

件下での FEC の性能評価および安定動作に関する検討が重

要である．しかしながら， EDTシステムへの搭載を想定し

た軌道上での周辺環境条件の変化による FEC の性能評価は

十分に行われていない． 

 以上のことから本研究では，FECのEDTシステム搭載を

想定し，その動作電位条件を模擬した実験により FEC の放

出性能及び安定駆動に関する評価を行った． 

 

2. 導電性テザー (EDT)システム 

 EDTシステムの作動原理を図 1に示す．ある軌道上におい

て軌道周回するEDTシステムが長さLtether [m]のテザーを軌道

半径方向(地球方向)に伸展した状態で，地球磁場強度 BH [T]

の地球磁場中を軌道速度 vorbit [m/s]で軌道運動することより

テザー全長には誘導起電力EMFVemf [V]が生じる．この時の誘

導起電力は次式で求められる． 

  tetherHorbitemf LBvV    [V] (1) 

 この誘導起電力によりテザーは周辺プラズマ電位に対して

テザー上端(地球と反対側)は正に，テザー下端(地球側)は負に

帯電する．このとき，テザー上下端に取り付けられたプラズ

マコンタクタにより高電位側の周辺プラズマから電子を収集

し，低電位側から電子を放出することにより周辺プラズマを

介した電気的閉回路が形成され，テザーに電流 Itether [A]が流

れる．このテザー電流と地球磁場の干渉によってテザーにロ

ーレンツ力が発生し，軌道運動方向に対して負の推力が得ら

れる．このときのローレンツ力FLorentzは次式で求められる
2． 

  tetherHtetherLorentz LBIF    [N] (2) 

 このように発生したローレンツ力を抗力として利用するこ

とによりデブリの軌道高度を低下させることでデブリを地球

へ再突中させることが可能となる． 

 

Fig.1 導電性テザーシステムの概念図 

 

3. 電界放出カソードおよび空間電荷制限効果 

A. 電界電子放出の原理 

 CNT型FECの概念図を図2に示す．FECは主にエミッタ，

ゲートと呼ばれる二枚の電極より構成される．電界電子放出

は電極間に電位差を発生させることで，エミッタ表面の電界
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が 109～1011V/mに達した場合に発生する．CNT型 FECは，

エミッション材料としてカーボンナノチューブを使用したも

のである．CNTは優れた尖鋭性，高機械強度，化学的安定性，

高導電性などエミッション物質として有効な特性を保有して

いる．本研究でも，上記の特性よりエミッション材料として

CNTを採用している． 

 

Fig. 2 CNT型電界放出カソード 

 

 電界電子放出電流密度 J[A/m2]とエミッタ先端電場 F[V/m]

の関係は以下のFowler-Nordheimの式で表される 3． 
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 ここで，eは素電荷，hはプランク定数，は仕事関数，me

は電子の質量である．エミッタ先端を放物面と仮定した場合，

エミッション物質先端の電場は次のように与えられる． 

F=E (4) 

 
tiptip rdr
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2
   [V/m] (5) 

 ここで，は電界増倍係数，rtip[/m]は先端の曲率半径，d[m]

は電極間距離，V[V] は電極間電位差である．CNT型FECで

は，エミッション材料にCNTを使用することによりCNTの

ナノオーダーの直径により高い電界増倍係数となり低電力

化が期待できる 4．また，FEC は作動ガスが不要であり，そ

の構造などから小型化，軽量化なども容易であるため EDT

システムの電子源として有力である． 

 

B. 空間電荷制限効果 

 CNT型FECは先に述べた通りEDTシステムの電子放出源

として有力視されているが，その特徴により空間電荷制限効

果により放出可能な電流値が制限されることが知られている
5．空間電荷制限効果とは，ある空間内に同種の荷電粒子が存

在するとき，荷電粒子の密度が高い場合に粒子同士のクーロ

ン力により反発し合い空間内に存在できる粒子密度が制限さ

れることである．ある距離 d[m]だけ離れた 2枚の無限平行平

板に電位差 V0[V]の電位差が印加されており，一方より電子

が放出されている一次元のモデルを仮定すると，空間に放出

可能な電流密度JCL[A/m2]は次のChild Langmuirの式で表され

る 6． 
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 ここで，0 は真空の誘電率，e は電子の電荷，me は電子の

質量である．このとき得られる電流値を空間電荷制限電流

(Space Charge Limited Current: SCLC)と言う．FECの軌道上で

の運用を想定した場合，電子をFECより宇宙空間へ放出する

ため本来アノードに相当するものは存在せず，周辺プラズマ

により EDT システム周辺に形成されたシースの端までの距

離が電極間距離に相当する．シースとは，導体表面電位とプ

ラズマ電位の差により生じる電荷層のことであり，シース厚

さは導体表面電位のおよぶ範囲ということになる．シース厚

さ S[m]は次の式で表される 7． 
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 ここで，ne は電子密度，D はデバイ長，e は電子温度で

ある．上式よりシース厚はプラズマとエミッタ電極の電位差

に依存していることがわかる．また，チャイルドラングミュ

アの式(式(6))に当てはめた場合，エミッタ電位が変化するこ

とにより電位の変化だけでなくシース厚の変化も加わり大き

くSCLCが大きく変化し，FECの電子放出性能はエミッタ電

位の変化にともない変動していくことが予測される．このこ

とからも FEC の想定される動作環境下での動作特性を把握

することはFECの実用化を考えた場合，重要であることがわ

かる． 

 

4. EDTシステム搭載時における FECの電位条件 

 EDTシステムに FECを搭載した場合，FECはテザーの下

端(地球側)に取り付けられる．この状態で，軌道を周回する

ことによりテザー両端に誘導起電力(EMF)と呼ばれる電位差

が発生する(式(1))．このEMFはプラズマ電位に対し正負に自

律的に割り当てられる．プラズマ電位に対して正側の領域で

はテザー電位によりシースが形成され，プラズマ電位からテ

ザー下端までの電位(EMFの一部)がFECのエミッタ電位とし

て割り当てられる．この状態でゲートに電圧を印加すること

によりエミッタ-ゲート間に電位差を発生させ，エミッタより

電子放出を行う．これによりプラズマ空間を介して電気的閉

回路が形成されテザーに電流が流れることでローレンツ力が
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発生する(式(2))．この時のEDT衛星の概念図と電位条件図を

図 3に示す． 

 

 

Fig. 3 FECを搭載した場合のEDTシステムの電位条件 

 

 EDT 衛星の運用中に問題となるのがエミッタ電位の変化

である．これはテザー全体に生じるEMFの変化およびEMF

のプラズマ電位に対する正負の比率の変化により生じる． 

 テザー両端に生じる EMF の変化はテザーと地球磁場の干

渉角度の変化により生じる．EMFは通常，軌道運動するテザ

ーと地球磁場との外積により発生するため(式(1))，テザーの

挙動により地球磁場との干渉角度が変化することにより，テ

ザー両端に生じるEMFは変動する．以下にEDTシステムの

打ち上げが検討されている軌道の地球一周回分の EMF の時

間変化の JAXA による解析結果の一例を示す．図 4 は高度

300km，軌道傾斜角 51.6°の ISSの周回軌道で 1kmの長さの

テザーを想定した場合である．同図より EMFは 0～120V程

度まで大きく変動している様子が確認できる． 

 

 

Fig. 4 誘導起電力の時間変化の一例 

 

 また，EMFのプラズマ電位に対する正負の比率の変化は荷

電粒子の流入出によっても生じる．通常，軌道上に打ち上げ

られた宇宙機には周辺プラズマからの電子・イオンの流入が

あり，移動度の優位性などから電子の流入が多く，ある程度

負電位に帯電した状態で落ち着く 8．EDT 衛星の場合も同様

に，流入出の量が一定であれば EMF によりプラズマ電位に

対し正電位に帯電したテザー部では電子が流入し，FECより

電子の放出を行い，その流入出のバランスが取れた状態で落

ち着く．しかしながら EMF の変化や周辺プラズマ密度が一

定でないため電子の流入出が一定になることはなく FEC の

エミッタ電位は EDT システムの運用と共に時々刻々と変化

する．この FEC電位変化により EDTシステム周辺部のシー

ス厚さが変化する(式(7))．図 4 よりエミッタ電位の変化を 0

～100Vとして，この電位条件下での太陽極大期 0時のシース

距離は，電子数密度を ne=2×1012/m3，電子温度 Te＝0.1eVと

すると 5～400mmと大きく変化する．これらの変化によって

FECから宇宙プラズマへ放出可能な空間電荷制限電流は変化

する(式(6))．この空間電荷制限電流変化はテザー電流値の変

化に相当し，EDTシステムの推力の変化に繋がる重大な変化

となる(式(6))．したがってEDTシステムへの搭載を想定した

条件でのFECの性能評価が重要となる． 

 

5. 実験装置 

A. FEC (実験室モデル) 

 実験で使用した実験室モデルのFECの構造図および実際に

使用したFECをそれぞれ図5および6に示す． 

 

 

Fig. 5 CNT型電界放出カソードの構造(実験室モデル) 
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(左： シールドケースなし，右：シールドケース取り付け時) 

Fig. 6 電界放出カソード(実験室モデル) 

 

 本カソードは20 × 20mmの面積より0.5mA程度のエミッシ

ョン電流を想定し設計されており9，主にCNTが接着されたエ

ミッタ電極と引き出し電極であるゲート電極，マスク電極，

シールドケースより構成される．マスク電極はエミッタ表面

に取り付けられ電子の軌道を湾曲させることでゲートへ流入

する損失電流を低減させる役割を持つ．シールドケースはイ

オンスパッタや中性粒子などの外乱からエミッタを守る為に

取り付けられている．スペースデブリ除去の為のEDTシステ

ムに必要な電流は数A 程度となるためミッション搭載時には

CNT面積の拡大化や配列化されたFECが必要となるが本論文

では初期検討の為，実験には全て0.5mAレベルのFECを使用し

データ取得を行った． 

 

B. 実験構成 

 本実験ではアノード板を用いてシース厚さを模擬し，アノ

ード板を FECの正面に設置しアノード板と FECの距離およ

びアノードの電位条件を変化させることで EDT システム搭

載時の FECの動作環境を模擬し FECの動作評価実験を行っ

た．アノード板には 490×630mmのアルミ板を用いた．実験

配置の概念図および実験回路をそれぞれ図7および8に示す．

シース厚さの変化は FEC アノード間距離を変化させること

模擬を行った．アノード‐FEC間の距離については先に見積

もったシース厚さを基に FEC-アノード間の 50mm, 

90mm,200mm, 300mm, 400mmの 5ケースで実験を行った．エ

ミッタ‐プラズマ間電位差はアノード板に電位を与えること

により模擬を行った．軌道上ではエミッタ電位は負の値を取

るが，本実験ではチャンバ壁の影響を小さくするため，エミ

ッタ電位を 0V とし，アノードに正のバイアスを印加し行っ

た．図 4の結果よりアノード電位を 0~100Vとした．実験条

件を表 1に示す．本実験ではエミッタ電位を 0Vで固定し，

ゲート電圧を印加させることでエミッタより 0.5mA の電子

放出させた後，エミッタ‐ゲート間電位差を固定し，アノー

ド電位を0～100Vスイープさせることによりデータの取得を

行った． 

 

 

Fig. 7実験構成の概念図 

 

 

Fig. 8 実験回路 

 

Table1 実験条件 

Chamber Pressure 2.0×10-5Pa 

Emitter- Gate distance 0.18mm 

Gate- shield distance 2.1mm 

Emitter potential, e 0V 

Gate potential, g Positive bias 

Shield potential, s Emitter potential 

Anode potential, a sweep(0~100V) 

FEC- anode distance, L 
50mm, 90mm,200mm,  

300mm, 400mm 

Emission current, Ie 0.5mA 

 

6. 実験結果と考察 

 代表的なエミッタ‐アノード間電位差の電位変化による電

流の変化として FEC-アノード距離 50mm の場合の実験結果

を図 9に示す．また，シース距離による引き出し効率の変化

を図 10に示す． 
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Fig. 9 エミッタ‐アノード間電位差による電流の変化 

(L＝50mm) 

 

 

Fig. 10 アノード距離による引き出し効率の変化 

 

 図9よりエミッタ‐アノード間電位差が50V以上の領域で

はエミッション電流量は 0.5mA 程度で一定電流量を維持で

きていることがわかる．一方で，50V以下の領域では電位差

の低下にともない放出電流量が低下し，安定的な動作が行え

ていないことがわかる．特にエミッタ‐アノード間電位差 0V

の場合では 0.3mA程度と約 40%の低下が確認できる．これは

エミッタ‐アノード間電位差の低下にともない空間電荷制限

電流が低下したことによるものであると考えられる．式(6)の

一次元モデルの場合で考えてみると，FEC-アノード間の距離

は一定であるので電子のエネルギ等を考慮せず単純な電位の

みの変化だけ考えた場合でも，エミッタ電位が 100Vより 0V

に変化した場合には電圧の 1.5 乗で減少するため空間電荷制

限電流は 1/1000となる．このため電位の変化にともない空間

電荷制限電流がエミッション電流量の 0.5mAを下回り，エミ

ッタより 0.5mA 相当の電子が放出されていても空間電荷制

限電流以上の電子は再びエミッタや基材に流入し，放出電流

として測定されないため，実際の電流値よりも低下した状態

で測定されていると考えられる．本来，電位差が 0V であれ

ば空間電荷制限電流は 0mAとなるはずであるが 0.3mA程度

の放出は行われている．これはゲート電位の引き出し効果に

よるものである．しかしアノードへ到達した放出電流は 0mA

になりエミッション電流の全てがゲートに流れていることか

ら，ゲート電位よりエミッタ‐ゲート間での引き出しは行え

るものの，エミッタ‐アノードの電位差が 0V になっている

ため放出された電子は全て正電位であるゲートに引きつけら

れゲートへ流入していることと考えられる．これは 10のVlad 

Hruby等によるLa/Lg<1を満たさない時(ここでLaはFEC-アノ

ード距離，Lgはエミッタ‐ゲート間距離)，アノード‐ゲート

間で空間電荷制限効果を受けやすくなるとの結果からも妥当

な結果であるといえる． 

 図 10よりアノード距離に依らず，エミッタ‐アノード間電

位差の低下にともない放出性能が低下していることがわかる．

更にエミッタ‐アノード間電差20V以下のような電位条件領

域ではアノード距離に依らず，FEC外部への電子放出が困難

な領域が生じていることが分かる．またアノード距離によっ

ても放出性能が低下していることがわかる．これはゲート電

位の引き出しによりエミッション電流は得られるがアノード

に到達可能な空間電荷制限電流はエミッタ‐アノードの条件

に依存するためエミッタ‐アノード間電位差の低下およびア

ノード距離の増加にともない低下するためである．更に電界

放出に必要なエネルギはエミッション物質の仕事関数に相当

するとされ 10，CNTの仕事関数である 5～6eV程度のエネル

ギ損失が生じていることからも，放出時のエネルギは極めて

小さいと考えられ，放出された電子がアノードに到達するエ

ネルギを持たず，ゲート電位に引きつけられゲート電流が増

加することで放出性能が低下し安定した電子放出が困難にな

っていると考えられる． 

 この様な性能変化の原因の検討するため PIC(Particle in 

Cell)法によりポアソン分布を解くことによって FEC からの

放出粒子の計算を行った．PIC法によりFEC周辺部の粒子分

布図を図 11 に示す．同図は電界放出開始から 5.5 × 10-8s 後

のFEC周辺部の粒子分布を示したものである．  
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(A)エミッタアノード間電位差Ve-a=100V 

 

(B)エミッタ‐アノード間電位差Ve-a=0V 

Fig. 11 エミッタ‐アノード間電による粒子分布の変化 

 

 図 11 (A)よりエミッタ-アノード間電位差 100Vの場合には

粒子は FEC 平行方向に拡散することなくアノードへ到達し

ていることがわかる．FEC の放出性能に変化が見られた(B)

の場合には(A)のエミッタ-アノード電位差が大きく性能変化

が生じなかった場合よりも更に 10 倍程度粒子数が大きくな

っていることが確認できる．またFECの平行方向(X方向)へ

の粒子の拡がりが大きくなっている．これよりFEC周辺部で

粒子数が増加していることが確認でき FEC の性能変化は粒

子の滞留によって生じる空間電荷制限効果であることがわか

る． 

 以上のことより，エミッタ電位がプラズマ電位に近づくに

つれエミッション電流は空間電荷制限効果の影響を受け低下

し，放出性能自体も低下し安定動作が困難であることがわか

った．また，アノード距離が大きくなるにつれ空間電荷制限

効果の影響は大きくなる．更に電位条件によってはアノード

距離に依らず FEC 外部へ電子放出困難な領域が存在するこ

とがわかった． 

 

7. 結論 

 本研究では，電界放出カソードの導電性テザーシステム搭

載を想定した軌道上での電位条件下における電界放出カソー

ドの放出性能，安定駆動に関する評価を行った．  

 エミッタ電位－アノード間電位差 100V 以上と十分に大き

い場合，エミッタ‐ゲート間電位差を制御することにより安

定した電子放出は可能である．また，エミッタ電位がプラズ

マ電位に近づくにつれ空間電荷制限効果の影響を受けエミッ

ション電流量は低下し，安定した放出電流を得ることが困難

である．更にそれにともないFEC外部への放出性能も低下し

電位条件によっては FEC 外部への電子放出が困難であるこ

とが明らかとなった．アノード距離が大きい場合，空間電荷

制限効果の影響は大きくなりエミッション放出量の低下量の

増加及び放出性能の変化が大きくなることがわかった． 
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