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 本報告書で用いた略語等は、次のとおりである。 

 

ＡＢＳ    ：  Automatic Brake System 

ＡＤ      ：  Airworthiness Directive 

ＣＡ      ：  Cabin Attendant 

ＣＭＭ    ：  Component Maintenance Manual 

ＣＶＲ    ：  Cockpit Voice Recorder 

ＤＦＤＲ  ：  Digital Flight Data Recorder 

ＥＰＲ    ：  Engine Pressure Ratio 

ＦＡＡ    :   Federal Aviation Administration 

ＦＳＣ    ：  Flight Service Center 

ＧＮＤ    ：  Ground 

ＩＡＳ    ：  Indicated Air Speed 

ksi      ：  kilo-pounds per square inch 

kt        ：  knot 

ＮＡＳ    ：  National Aerospace Standard 

ＮＤＩ    ：  Non Destructive Inspection 

ＮＩＭＳ  ：  National Institute for Materials Science 

ＮＴＳＢ  ：  National Transportation Safety Board 

ＮＴＴ    ：  Nippon Telegraph and Telephone Corporation 

ＭＡＣ    ：  Mean Aerodynamic Chord 

ＭＩＮ    ：  Minimum 

MPa      ：  Mega-Pascal 

ＰＡ      ：  Passenger Address 

ＰＦ      ：  Pilot Flying 

ＰＩＣ    ：  Pilot In Command 

ＰＮＦ    ：  Pilot Not Flying 

ＲＴＯ    ：  Rejected Take Off 

ＳＢ      ：  Service Bulletin 

ＶＲＥＦ    ：  Landing Reference Speed 

ＶＴＧ     ：  Target Speed for Final Approach 

ⅰ 



目 次

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥１ 航空事故調査の経過 1

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥１.１ 航空事故の概要 1

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥１.２ 航空事故調査の概要 2

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥1.2.1 調査組織 2

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥1.2.2 外国の代表、顧問 2

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥1.2.3 調査の実施時期 2

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥1.2.4 経過報告 2

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥1.2.5 原因関係者からの意見聴取 2

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥1.2.6 調査参加国への意見照会 2

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２ 認定した事実 3

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１ 飛行の経過 3

‥‥‥‥‥2.1.1 ＤＦＤＲ、ＣＶＲ、交信記録等の記録による飛行の経過 3

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.1.2 乗務員等の口述による飛行の経過 5

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.２ 人の死亡、行方不明及び負傷 7

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.３ 航空機の損壊に関する情報 7

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.3.1 損壊の程度 7

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.3.2 航空機各部の損壊の状況 7

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.４ 航空機以外の物件の損壊に関する情報 7

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.５ 航空機乗組員等に関する情報 7

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.5.1 運航乗務員 7

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.5.2 ＣＡ 8

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.６ 航空機に関する情報 9

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.6.1 航空機 9

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.6.2 エンジン 9

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.6.3 主脚のショック・ストラット・シリンダー 9

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.6.4 重量及び重心位置 9

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.6.5 燃料及び潤滑油 9

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.７ 気象に関する情報 10

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.８ 航空保安施設に関する情報 10

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.９ 通信に関する情報 10

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１０ 飛行場及び地上施設に関する情報 10

ⅱ



‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１１ ＤＦＤＲ及びＣＶＲに関する情報 10

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.11.1 ＤＦＤＲ 10

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.11.2 ＣＶＲ 10

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１２ 事故現場及び残がいに関する情報 11

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.12.1 事故現場の状況 11

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.12.2 損壊の細部状況 11

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１３ 医学に関する情報 11

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１４ 火災及び消防に関する情報 12

２.１５ 人の生存、死亡又は負傷に関係のある捜索、救難及び避難等に関する

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥情報 12

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.15.1 救難及び避難等の状況 12

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.15.2 乗務員等による乗客の避難誘導 13

‥‥2.15.3 緊急脱出に関する（株）ハーレクィンエアの規程類の記載内容 13

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１６ 事実を認定するための試験及び研究 15

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.16.1 同機の製造者におけるシリンダーの調査 15

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.16.2 主脚のシリンダーの追加調査 17

2.16.3 ＤＦＤＲによる着陸時の機体の姿勢及び機体に掛かった垂直加速度

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥（Ｇ） 19

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥２.１７ その他必要な事項 20

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.1 同機の主脚 20

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.2 同機のブレーキ系統 20

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.3 着陸装置の警報装置 21

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.4 ギア・ウォーク 21

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.5 左主脚の経歴 22

‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.6 他機に装備されていた主脚シリンダーのき裂 23
．

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.7 同社における主脚シリンダーの点検 24

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.8 主脚のオーバーホール作業 24

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.9 メッキ前に行うグリット・ブラストの規格 25

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.10 き裂検出の検査手法及び限界 25
．

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥2.17.11 過去の類似事例及び製造者の対応 26

ⅲ



‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３ 事実を認定した理由 30

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１ 乗務員等の資格等 30

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.２ 航空機の耐空証明等 30

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.３ 気象との関連 30

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.４ 接地に至るまでの経過 30

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.4.1 タッチダウン時の速度及び降下率 30

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.4.2 接地時刻及び接地地点 30

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.５ 接地後の状況 31

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.5.1 主脚の破断した時期 31

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.5.2 左主翼の滑走路への接触 31

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.5.3 ブレーキの作動 31

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.5.4 機長の着陸後の操作 31

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.5.5 リバース操作 31

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.６ 左エンジンのファン・ブレードの損傷 32

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.７ 機内に発生した煙 32

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.８ シリンダーの点検 32

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.8.1 同社のシリンダーに対する点検 32

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.8.2 修理会社の点検 32

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.8.3 シリンダーの破断 33

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.９ 製造者等の対応 33

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.9.1 最初の破断事故後 33

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.9.2 ２回目の破断事故後 33

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.9.3 ３回目以降の破断事故後 34

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.9.4 本事故発生後 34

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１０ シリンダーの調査 35

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.10.1 シリンダー材料 35

‥‥‥‥‥‥‥‥3.10.2 ショット・ピーニング及びグリット・ブラスト 35

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.10.3 シリンダー表面の荒れ及び傷 36

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥3.10.4 シリンダー表面の傷の影響 36

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１１ グリット・ブラストの規格 36

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１２ チタニウム・カドミウム・メッキの規格 37

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１３ 製造者が設定したシリンダー点検手法 37

ⅳ



‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１４ 消防等の対応 38

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１５ 非常脱出装置の作動 38

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１６ 乗客乗務員の避難 38

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥３.１７ 乗客の負傷原因 39

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥４ 原 因 39

‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥‥５ アメリカ合衆国の意見 40

付図１ 事故現場・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 41

付図２ 事故現場見取図・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 42

付図３ ダグラス式ＤＣ－９－８１型三面図・・・・・・・・・・・・・・・・ 43

付図４ 主脚シリンダーの構造・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 44

写真１ 事故機・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 45

写真２ 事故機後方・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 45

写真３ 主な損傷箇所・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 46

写真４ 左主翼前桁の変形・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 47

写真５ トレパゾイダル・パネルの損傷・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 47

写真６ 主脚破断部・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 48

写真７ ファン・ブレードの打痕・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 48

写真８ 破断したシリンダー・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 49

写真９ 破断面・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 50

写真１０ 起点１の破断面拡大・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 51

写真１１ シリンダー表面に食い込んだ酸化アルミニウム・・・・・・・・・・ 52

写真１２ シリンダー表面の傷・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 53

別添 １ 同機の破断した左主脚の経歴 ・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 54

別添 ２ アメリカ合衆国の意見 ・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ 56

ⅴ



- -1

航空事故調査報告書

所 属 株式会社日本エアシステム
（株式会社ハーレクィンエア受託運航）

型 式 ダグラス式ＤＣ－９－８１型

登録記号 ＪＡ８２９７

発生日時 平成１６年 １ 月 １ 日 １６時２４分ごろ

発生場所 徳之島空港

平成１８年 ６ 月２１日

航空・鉄道事故調査委員会（航空部会）議決

（ ）委 員 長 佐 藤 淳 造 部会長

委 員 楠 木 行 雄

委 員 加 藤 晋

委 員 豊 岡 昇

委 員 垣 本 由紀子

委 員 松 尾 亜紀子

１ 航空事故調査の経過

１.１ 航空事故の概要

株式会社日本エアシステム所属ダグラス式ＤＣ－９－８１型ＪＡ８２９７は、平成

１６年１月１日（木 、運航を委託された株式会社ハーレクィンエアにより、日本エ）

アシステム９７９便として鹿児島空港を１５時３５分に離陸し、徳之島空港へ向け飛

行した。

同機は、徳之島空港に着陸した際左主脚が破断し、左主翼先端を滑走路面に擦りな

がら滑走した後、１６時２４分ごろ、滑走路上で、かく座した。

同機には、機長ほか乗務員５名、乗客１６３名（７名の幼児を含む 、計１６９名。）

が搭乗していたが、乗客３名が軽傷を負った。

同機は中破したが、火災は発生しなかった。



主脚シリンダー材料の試験については、独立行政法人物質・材料研究機構（以下「ＮＩＭＳ」という ）の*1 。

協力を得た。

- -2

１.２ 航空事故調査の概要

1.2.1 調査組織

航空・鉄道事故調査委員会は、平成１６年１月４日、国土交通大臣から本事故発

生の通報を受け、同日、本事故の調査を担当する主管調査官ほか２名の航空事故調

査官を指名した。その後、平成１６年４月１日、航空事故調査官１名を追加指名し

た。

1.2.2 外国の代表、顧問

本調査には、事故機の設計・製造国である米国の代表が参加した。

1.2.3 調査の実施時期

平成１６年 １ 月 ５ 日～ １ 月 ９ 日 現場調査及び口述聴取

平成１６年 １ 月 ９ 日～ ３ 月 ９ 日 飛行記録装置記録等の解析

平成１６年 １ 月２９日 主脚調査

平成１６年 ２ 月 ９ 日～ ２ 月１０日 主脚修理会社での作業実施状況等の調査

平成１６年 ３ 月 １ 日～ ３ 月 ６ 日 主脚の破断面調査

平成１６年１１月１７日～
*1

平成１７年 ３ 月 ８ 日 主脚シリンダー材料の試験

1.2.4 経過報告

平成１７年５月２７日、その時点までの事実調査結果に基づき、国土交通大臣に

対して経過報告を行い公表した。

1.2.5 原因関係者からの意見聴取

原因関係者から意見聴取を行った。

1.2.6 調査参加国への意見照会

設計・製造国である米国の代表に意見照会を行った。



- -3

２ 認定した事実

２.１ 飛行の経過

（ ） （ 「 」 。 。株 日本エアシステム 以下 同社 という 現在は株式会社日本航空ジャパン

以下に記述する社名は、いずれも事故当時のものである ）所属ダグラス式ＤＣ－９。

－８１型ＪＡ８２９７（以下「同機」という ）は、航空法第１１３条の２に基づき。

同社から運航を委託されていた株式会社ハーレクィンエアにより、平成１６年１月１

日、日本エアシステム９７９便として鹿児島空港を１５時３５分に離陸し、ＦＬ２６０

で飛行後、徳之島空港の滑走路０１へ進入を開始した。同機には、機長が左操縦席に

着座してＰＦ（主として操縦業務を担当する操縦士）業務を、副操縦士が右操縦席に

（ ） 。着座してＰＮＦ 主として操縦業務以外の業務を担当する操縦士 業務を行っていた

また、客室には４名の客室乗務員（以下「ＣＡ」という ）が乗務していた。。

鹿児島空港事務所に通報された同機の飛行計画は、次のとおりであった。

飛行方式：計器飛行方式、出発地：鹿児島空港、移動開始時刻：１５時２５

分、巡航速度：４５６kt、巡航高度：ＦＬ２６０、経路：ＨＫＣ（鹿児島VOR

TAC）～Ａ５８２（航空路）～ＨＡＣＨＡ（位置通報点）～ＴＫＥ（徳之島VO

R/DME 、目的地：徳之島空港、所要時間：４６分、持久時間で表された燃料）

搭載量：３時間８分、搭乗者数：１６９名

同機が徳之島空港に進入するころから事故発生までの飛行の経過は、飛行記録装置

（以下「ＤＦＤＲ」という 、操縦室用音声記録装置（以下「ＣＶＲ」という 、交。） 。）

信記録及び乗務員等の口述によれば、概略以下のとおりであった。

2.1.1 ＤＦＤＲ、ＣＶＲ、交信記録等の記録による飛行の経過

（ 「 」 。）１６時１７分２７秒 鹿児島飛行援助センター 以下 鹿児島ＦＳＣ という

は同機に、徳之島空港の風向３６０°、風速６kt、気温

１９℃、高度計規正値（ＱＮＨ）３０.０９inHgで、徳之

島空港には関連交通はなく、ＶＯＲ進入のハイ・ステー

ションを離脱したら報告するよう通報した。

同１７分５１秒 同機は、鹿児島ＦＳＣに、滑走路が視認できたので、有視

界飛行方式に変更する旨通報した。

同１９分３６秒 鹿児島ＦＳＣは同機に対し、徳之島空港の滑走路上に障害

物がないこと、風が３６０°から７ktであることを通報

した。

同２１分３６秒 オートパイロット、オートスロットルが解除された。
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同２２分０４秒 オートブレーキ・システム（以下「ＡＢＳ」という ）が。

「ＭＩＮ」にセットされており、アンチスキッド・シス

テムがアームの状態であることが、チェックリストに従

い確認された。

同２３分３６秒 同機の電波高度計指示値が６０ft、両エンジンのＥＰＲが

減少し始めた。

同２３分４３秒 同機の電波高度計指示値が９ft、両エンジンに送られる燃

料流量がアイドルの値となった。

同２３分４７秒 同機の電波高度計指示値が０ft、ＩＡＳが１３３kt、ピッ

チ姿勢が約１°機首上げ、ロール角が左に約２°、垂直

加速度が約１.２Ｇとなり、スポイラーが展開した。

同２３分４８秒 「ガシャン」という音 「ランディング・ギアー」という、

音声警報 「ビー」という警報音がＣＶＲに記録されてい、

た。音声警報及び警報音は、ＣＶＲの記録が停止するま

で続いていた。同時刻、前車輪のＡＩＲ／ＧＮＤセンサ

ーがＧＮＤになった。ロール角は左に約７°、垂直加速

度は約０.９Ｇに減少した後、約１.３Ｇに上昇した。左

、 。ラダー・ペダルが前方に動き ラダーが左方向に動いた

同２３分４９秒 ラダー・ペダルがほぼ中立位置に戻った。

同２３分５０秒 ＡＢＳが作動し、ブレーキ圧が増加し始めた。

同２３分５４秒

～５５秒 左右のブレーキ・ペダルの踏込量が増加し、左右のブレー

キ圧が増加した。左のブレーキ・ペダルの踏込量は、そ

の後次第に減少していったが、右はその状態で記録が停

止するまで継続していた。また、左右のブレーキ圧は、

ペダルの踏み込み量に対応した圧力で推移していた。

同２３分５７秒 左エンジンがリバースとなり、同５８秒には、右エンジン

もリバースとなった。このころから、右ラダー・ペダル

が前方に動き、記録が停止するまで前方に保持されてい

た。

同２４分０２秒

～０３秒 リバースが一時的に戻された。

同２４分０３秒 副操縦士が「リバース、リバース」とコールした。

同２４分０４秒

～０５秒 再び両エンジンがリバースとなり、機体が停止する直前ま
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で継続した。

同２４分１４秒 同機は鹿児島ＦＳＣに、滑走路上で片車輪着陸したこと、

エンジンを停止したこと、及び滑走路の閉鎖を依頼する

旨を通報した。

このとき、同機のロール角は左に約１０°であった。

同２４分４５秒 鹿児島ＦＳＣから同機に、片車輪着陸等について了解した

旨の通報があった。

（付図１、２参照）

2.1.2 乗務員等の口述による飛行の経過

（1) 機長

鹿児島空港での外部点検では、主脚に油漏れ等は一切なく、異常は認め

られなかった。鹿児島空港を離陸後、エンルートをＦＬ２６０で飛行した。

天気が良く、徳之島空港が見えた時点で、計器飛行方式をキャンセルし、

有視界飛行方式に切り替えた。ダウンウィンドに入る前にオートパイロッ

ト及びオートスロットルを解除した。ギアのスリー・グリーンは１回確認

している。警報等はなかった。接地し、ノーズをゆっくり降ろしていくこ

ろに、次第に機体が左に傾き、これは左タイヤがバーストしたなと思った。

それから、傾きが強くなったので、翼端が接触し始めたと思った。同時に、

左に偏向が始まった。ノーズが降りるか降りないかのころにリバースを掛

けた。いったん入れたリバースを、機体を立て直すためにちょっと戻した

が、滑走路前方の距離がなくなってきたので、再度リバースをかけた。副

操縦士が「リバース」とコールしたかどうかは覚えていない。両ブレーキ

を踏みＡＢＳを解除した後は、右側のブレーキだけを使用した。制動効果

は良く、自分の思ったとおりに止まった。

（2) 副操縦士

徳之島空港から２５nm前後で計器飛行方式をキャンセルし、有視界飛行

方式で進入した。着陸前ＡＢＳは「ＭＩＮ」を選択した。Ｖ は１２９ktＲＥＦ

か１２８ktくらいだった。Ｖ は、Ｖ プラス５ktで１３４ktか１３３ktＴＧ ＲＥＦ

くらいだった。鹿児島ＦＳＣから、風は向い風の７～８ktと通報された。

接地は適度なファーム・ランディングだった。タッチダウン後、ノーズを

下げていったら、左に傾き始めた。衝撃はなかった。翼端が着いて滑走し、

滑走路エンドが近づいてきたとき、機長がリバーサーのレバーを戻そうと

していたので、私は 「リバース、リバース」と言ったら、キャプテン機長、

が再びリバースに入れた。機体が停止したのは、１,０００ftの接地点標識
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を過ぎたところだった。

(3) 先任ＣＡ（チーフ） 着座位置：前方客室乗務員席左側

タッチダウン時は通常と変わりなく、大きな衝撃は感じていない。タッ

チダウン直後、客室後部担当のＣＡは「ガシャン」というような金属音を

聞いたと言っていたが、自分は聞いていない。その後、機体はゆっくり左

に傾き始めた。自分の座席から左翼端がゆっくり接地するのが見えた。そ

のまま翼端を見ていたら、先端部分から白い煙が出たのが見えた。地面と

接触するときに出る「シャー」という金属音が聞こえた。機体は左に傾い

たまま、滑走路を走行し続けた。滑走途中、キャビンの中央付近で、白と

黒が混ざったような煙が一瞬立ち込め、焦げ臭いにおいがしたが、煙とに

おいはすぐに消えた。

(4) 乗客 座席番号３２Ｄ

着地の瞬間、衝撃が２回あった。衝撃は軽かったが、機体が傾いたとき体

が浮くような感じを受けた。機体が傾いてから、自分たちの左隣に座って

いたスチュワーデスの前の辺りの機内に黒い煙が出てきて、それからタイ

ヤが焦げるようなにおいがしてきた。

(5) 消火救難活動を行った消防職員

同機は、空港の南側から通常より少し高めに進入してきた。接地は問題な

かった。接地後、機体が傾いたのを見て、すぐ消防車を出した。煙は見て

いない。消防車２台で同機の後を追い掛けて行った。滑走路に入るとすぐ

に、いろいろな部品が落ちているのが見えて、これは事故だと思った。同

機の車輪の下にオイルか燃料か何かが見えたので、現場で泡消火剤を撒い

た。火災の発生はなかったが、私は機体の近くで待機していた。たまたま

１２月に、空港の消防訓練があり、それで対応が早かったのだと思う。

(6) （株）ハーレクィンエアから地上支援業務を受託している会社の職員（以

下「空港関係者」という ）。

、 「 」 、飛行機が降りてくる音がして 着いたなと思ったら グシャ と音がして

白い煙が見えた。消防車、救急車の手配が頭に浮かんだが、そのときには

既に消防車が走っていた。事務所の中から救急車の手配をした。我々は携

帯無線を持ち、カート車で機体の辺りまで行った。現場付近に着いたとき

には既に消火剤が左側翼端のところに撒いてあった。火災がなかったので

安心した。お客さんは既に何人か降りていた。風は北風で微風だったので、

お客さんを機体からできるだけ離そうと滑走路の北側に誘導した。

負傷者について詳しい状況をＣＡに確認した。そのときは、特に負傷者は

いなかった。その後、すぐにバスが来て乗客を移送した。
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、 、事故発生場所は 徳之島空港の滑走路０１進入端から約１,７５０ｍの滑走路上で

事故発生時刻は、１６時２４分ごろであった。

２.２ 人の死亡、行方不明及び負傷

乗客３名が軽傷を負った。

２.３ 航空機の損壊に関する情報

2.3.1 損壊の程度

中 破

2.3.2 航空機各部の損壊の状況

(1) 胴体

トレパゾイダル・パネル 損傷*2

翼・胴体間フィレット 損傷

(2) 左主翼

前桁 変形

前縁スラット、フラップ、下面外板、翼端 損傷

(3) 左主脚部

ショック・ストラット・シリンダー 破断

リトラクト・アクチュエーター、サイド・ブレース 変形

主脚格納室インボード・ドア 損傷

(4) 左エンジン・ファン・ブレード 損傷

(5) テール・コーン 損傷

（写真１、２、３、４、５、６、７参照）

２.４ 航空機以外の物件の損壊に関する情報

滑走路灯 ６個 破損

２.５ 航空機乗組員等に関する情報

2.5.1 運航乗務員

（1) 機 長 男性 ６２歳
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定期運送用操縦士技能証明書（飛行機） 昭和４６年 ８ 月１１日

限定事項 ダグラス式ＤＣ－９型 昭和５４年 ４ 月１２日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成１６年 ５ 月２２日

総飛行時間 ２０,４９７時間３８分

最近３０日間の飛行時間 ５５時間３９分

同型式機飛行時間 １２,８３２時間５４分

最近３０日間の飛行時間 ５５時間３９分

（2) 副操縦士 男性 ３６歳

事業用操縦士技能証明書（飛行機） 平成 ２ 年 ２ 月１９日

限定事項 ダグラス式ＤＣ－９型 平成１０年 ４ 月２８日

計器飛行証明 平成 ５ 年 ８ 月 ２ 日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成１６年 ９ 月 ６ 日

総飛行時間 ５,５３３時間５２分

最近３０日間の飛行時間 ５１時間０８分

同型式機飛行時間 ３,４０３時間２５分

最近３０日間の飛行時間 ５１時間０８分

2.5.2 ＣＡ

(1) 先任ＣＡ 女性 ４１歳

着座位置：前方左

総乗務時間 １,７５９時間

(2) ＣＡ１ 女性 ２５歳

着座位置：前方右

総乗務時間 １,９９３時間

(3) ＣＡ２ 女性 ３２歳

着座位置：後方左

総乗務時間 ２,１８２時間

(4) ＣＡ３ 女性 ３１歳

着座位置：中央

総乗務時間 ２,８５５時間
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２.６ 航空機に関する情報

2.6.1 航空機

型 式 ダグラス式ＤＣ－９－８１型

製 造 番 号 ４９９０８

製造年月日 平成 ２ 年 ８ 月 ９ 日

耐空証明書 第東－１０－７００号

（（ ） ）有効期限 平成１０年１２月８日から整備規程 株 日本エアシステム

の適用を受けている期間

耐空類別 飛行機 輸送Ｔ

総飛行時間 ２６,０５０時間４８分

定期点検(C整備､平成14年10月8日実施)後の飛行時間 ２,５７３時間０７分

2.6.2 エンジン

型 式 プラット・アンド・ホイットニー式ＪＴ８Ｄ－２１７Ｃ型

装 備 位 置 Ｎｏ.１ Ｎｏ.２

製 造 番 号 Ｐ７２８０２２Ｄ Ｐ７２５８７５Ｄ

製造年月日 平成 ６ 年 ２ 月 ４ 日 平成 ３ 年 ５ 年１１日

総使用時間 １４,７１７時間０３分 ２１,０６１時間１０分

2.6.3 主脚のショック・ストラット・シリンダー

装 備 位 置 左 右

部 品 番 号 ５９３５３４８－７ ５９３５３４８－７

製 造 番 号 ＣＰＴ１４８９ ＣＰＴ１３３５

総使用回数（着陸回数） ２６,１７６回 ２６,５２５回

オーバーホール後の

使用回数（着陸回数） ７,８３４回 ７,８３４回

2.6.4 重量及び重心位置

事故当時、同機の重量は１２１,９９５lb、重心位置は１２.４％ＭＡＣと推定さ

れ、いずれも許容範囲（最大着陸重量１２８,０００lb、事故当時の重量に対応す

る重心範囲 －０.８～３２.１％ＭＡＣ）内にあったものと推定される。

2.6.5 燃料及び潤滑油

燃料は航空燃料ジェットＡ－１、潤滑油はモービル２５４であった。
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２.７ 気象に関する情報

徳之島空港の事故関連時間帯の航空気象の観測値は、次のとおりであった。

16時00分 風向 ３４０°、風速 ８kt、卓越視程 ２５km、雲 雲量

１／８ 雲形 積雲 雲底の高さ ４,５００ft、気温 １９℃、

露点温度 ８℃、 高度計規正値（ＱＮＨ）３０.０９inHg

16時42分 風向 ０１０°、風速 ５kt、卓越視程 ２０km、雲 雲量

１／８ 雲形 積雲 雲底の高さ ４,０００ft、雲量 ３／８

雲形 層積雲 雲底の高さ ５,０００ft、 気温 １８℃、

露点温度 ８℃、 高度計規正値（ＱＮＨ）３０.０９inHg

２.８ 航空保安施設に関する情報

事故当時、航空保安施設は、いずれも正常に運用されていた。

２.９ 通信に関する情報

、 、 、 。同機は 事故発生当時 鹿児島ＦＳＣと交信していたが 通信状況は良好であった

２.１０ 飛行場及び地上施設に関する情報

徳之島空港は、徳之島西側の海岸沿いに設置されており、標高は８ftである。滑走

路は、方位０１／１９、長さ２,０００ｍ、幅４５ｍで、滑走路の両端にはそれぞれ

長さ６０ｍの過走帯がある。また、滑走路はアスファルト・コンクリート舗装され、

長さ２,０００ｍ、幅３０ｍにわたって、グルービングが施されている。

２.１１ ＤＦＤＲ及びＣＶＲに関する情報

2.11.1 ＤＦＤＲ

同機には、米国ハネウェル社製ＤＦＤＲ（パーツナンバー：９８０－４１００－

ＤＸＵＳ）が搭載されており、本事故発生当時の記録が残されていた。

同機のＤＦＤＲには、ＶＨＦ送信キーイング信号に関するパラメーターが記録さ

れていたため、交信記録に録音されていたＮＴＴの時報及び交信部分とＶＨＦ送信

キーイング信号とを対応させ、日本標準時との時刻の校正を行った。

2.11.2 ＣＶＲ

同機には、３０分の録音が可能な米国ハネウェル社製ＣＶＲ（パーツナンバー：

９８０－６００５－０７６）が搭載されており、本事故発生当時の音声が記録され

ていた。

時刻は、交信記録に録音されていたＮＴＴの時報及び交信部分とＣＶＲに記録さ



- -11

れていた交信部分を対応させ、日本標準時との時刻の校正を行った。

２.１２ 事故現場及び残がいに関する情報

2.12.1 事故現場の状況

事故現場は、徳之島空港の滑走路上で、同機が停止した位置は、滑走路０１進入

端から約１,７５０ｍの地点であった。滑走路０１進入端から約５７０ｍの地点の

滑走路上に、左主車輪の左側タイヤの痕跡が右側にねじれたように残されていた。

また、このタイヤ痕から約１００ｍ先に、前車輪のタイヤ痕と、左主翼翼端が滑走

路に接触した痕跡があり、この翼端の痕跡は機体の停止位置まで続いていた。

同機が停止した地点付近の滑走路上には、作動油が付着していた。

（付図１、２参照）

2.12.2 損壊の細部状況

（ 「 」 。）同機の左主脚のショック・ストラット・シリンダー 以下 シリンダー という

が、上端から約２１in（下端から約３０in）のところで破断していた。破断した脚

下部は、リトラクト・アクチュエーターとサイド・ブレースにより機体から分離せ

ずに引きずられていた。

（写真３、６参照）

破断した脚下部が引きずられたことにより、サイド・ブレースが後方に引っ張ら

れ、構造部材であるトレパゾイダル・パネルが損傷していた。また、破断した脚下

部により、左翼フラップ及び翼・胴体間フィレットが損傷した。

（写真３、５参照）

左主翼翼端が滑走路面と接触しながら滑走していたため、左舷灯、翼下面外板、

アクセスパネル、スラット前縁、フラップ後縁、フラップ・トラック・フェアリン

グ、主脚格納室インボード・ドア等の一部が削られ喪失していた。また、前桁には

約８５㎝の範囲で、上方に凸型に変形した部分があり、その最大変形量は翼端から

約３ｍの位置で約９㎜であった。

（写真３、４参照）

機体最後部の脱出口の緊急脱出用スライド（以下「スライド」という ）が展開。

されたため、テール・コーンが機体から落下し、損傷した。

また、左エンジンの数枚のファン・ブレード前縁に、打痕が認められた。

（写真２、３、７参照）

２.１３ 医学に関する情報

２.２に述べた負傷者については、負傷者等の口述によると、部位、程度は、概略
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次のとおりであった。

なお、同機の着陸時、乗客は全員シートベルトを着用していた。

(1) 座席番号１Ｂ 男性 ２１歳

事故当日、腰部打撲と診断。全治５日。

(2) 座席番号１５Ｂ 女性 ５９歳

事故の５日後、頸部挫傷と診断。全治２週間。

(3) 座席番号２７Ａ 女性 ２２歳

事故の翌日、首と肩の痛みの症状から頚椎症と診断。全治７日。

２.１４ 火災及び消防に関する情報

徳之島空港管理事務所（以下「管理事務所」という ）職員、消防職員及び空港関。

係者の話を総合すると、火災及び消防に関する状況は、次のとおりであった。

１６時２４分 同機の着陸時の異常状態の発生を目撃していた空港の消防職員

が、消防車２台で事故機を追走した。機体から火災の発生はな

かったが、大事を取って大型化学消防車により泡消火剤を機体

の左側に散布した。

同２５分 管理事務所から１１９番通報にて徳之島地区消防組合本部へ航空

機事故発生の通報があった。同本部から徳之島地区消防組合天

城分遣所（以下「消防組合」という ）に出動要請が行われた。。

管理事務所から鹿児島ＦＳＣに事故発生通報と火災は発生して

いない旨の通報が行われた。

同２７分 消防組合の消防車が出動。鹿児島ＦＳＣから、滑走路が閉鎖され

た旨のノータムが発行された。

同３４分 消防組合の消防車現場到着。

同３７分 消防組合の消防車は引き上げた。空港の消防車は引き続き、機体

の付近にて警戒を続けた。

２.１５ 人の生存、死亡又は負傷に関係のある捜索、救難及び避難等に関する情報

2.15.1 救難及び避難等の状況

管理事務所職員、消防職員及び空港関係者によれば、救難及び避難等に関する状

況は、次のとおりであった。

１６時２４分 同機の着陸を見ていた管理事務所の２名の職員が、接地時の異音

に気付き、直ちに車両で機体が停止した場所に駆けつけた。機

体からは停止直後にスライドが展開されたが、乗客は前方ステ

。 、アウェイから降機を開始した 自力で降機できなかった乗客を
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機長と消防職員が協力し降機させた。降機した乗客は、副操縦

士、管理事務所職員、空港関係者等の誘導で機体から離れ、風

上側に避難した。

同２７分 消防組合の救急車が出動。

同２９分 管理事務所に事故対策本部を設置し、緊急処理通報体制に基づき

関係各署に通報を開始した。

同３４分 消防組合の救急車が現場に到着。降機した全員のうち、２.１３

(1)に記述した男性１名及び負傷していなかった妊婦１名を医師

の判断により収容した。

１７時２８分 消防組合の救急車が病院に到着。移送した２名の処置を医師に引

き継いだ。

2.15.2 乗務員等による乗客の避難誘導

運航乗務員、ＣＡ、管理事務所職員、消防職員、及び空港関係者等によれば、乗

客の避難誘導に関する状況は、次のとおりであった。

機長は、機体停止後直ちにエンジンを停止するとともに、エマージェンシー・

ライトを点灯した。副操縦士は、機体停止とともに、鹿児島ＦＳＣに滑走路の閉

鎖要請等を通知した。副操縦士は、客室内から火災が発生していないことを確認

し機長に伝えるとともに、ハンドマイクで 「片足着陸し翼端が接地した、火災、

はない、指示に従ってください」と乗客に伝えた。機長は、機体の停止後、ＣＡ

に念のため、スライドを展開するよう指示した。前方右側のスライドは、機体が

左に傾き地上から高くなり危険なため展開させなかった。しかし、機長は、火災

の発生がなかったことから、スライドを使用しないで、全乗客を前方ステアウェ

。 、 、 。イから降機させた 機長及びＣＡは 機内放送により 乗客に避難指示を行った

副操縦士は地上で、乗客の避難誘導を実施した。

事故を目撃していた管理事務所職員や空港関係者も事故後直ちに現場に到着

し、乗客の誘導を行った。

2.15.3 緊急脱出に関する（株）ハーレクィンエアの規程類の記載内容

2.15.3.1 OPERATIONS MANUAL(以下「ＯＭ」という。)には、緊急脱出について、

次のように記載されている （抜粋）。

緊急脱出に至る可能性がある事態とは、概して次の場合が考えられる。

(1) 航空機に火災の発生がある場合

(2) 機内に煙が充満した場合

(3) 離着陸において、機体が異常傾斜をきたした場合
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(4) 異常な音響、衝撃が感じられた場合

(5) 燃料等の漏洩が認められる場合

2.15.3.2 AIRPLANE OPERATING MANUALの２－３－３緊急着陸（水）には、緊急脱

出時の任務および脱出口の担当区分について、次のように記載されている （概。

要）

1．乗務員の基準任務

ＰＩＣ

(1) 緊急脱出の必要があると判断した場合には、機を逸せず、乗務員および

乗客に脱出開始の指示を行う。

(2) 操縦室内の操作完了後、最後に操縦室を離れ、最善の手段をつくせる位

置から脱出の指揮を取り、必要に応じ、客室後部に行き、客室乗務員

とともにこの範囲の乗客の脱出援助に最善をつくして機外へ脱出する。

客室へ行くことが不可能な場合は、操縦室内の操作完了後、機外に脱

出し、機外から乗客の脱出を援助する。

NOTE 2：不用意な脱出を防ぐ必要がある場合は、客室乗務員および乗客に

対し、PAを使用して（例 “機長です、着席下さい/）

． ．” 。This is a captain remain seated 等のアナウンスを繰り返す

副操縦士

(1) 操縦室内の操作完了後、必要に応じ、客室前部に行き、この範囲の乗

客の脱出を客室乗務員とともに指揮し、乗客の脱出援助に最善をつく

して機外へ脱出する。客室へ行くことが不可能な場合は、操縦室内の

操作完了後、機外に脱出し、機外から乗客の脱出を援助する。

(2) 機外からの援助の必要がある場合はPICの指示により、早期に脱出し、

機外から乗客の脱出を援助する。また脱出した乗客が安全な場所へ退

避するよう指示する。

客室乗務員

(1) PICからの指示により、担当の脱出口を開放して乗客を脱出させる。ま

た、必要に応じ脱出口の開放を助手に分担および援助させる。

(2）乗客の脱出援助に最善をつくし、機外へ脱出する。

(3）脱出した乗客が安全な場所へ退避するよう指示する。

2． 脱出口の担当区分

すべての乗務員は担当する脱出口の使用にあたり、脱出口が使用でき

ない、または脱出させることが危険であると判断した場合は乗客を他の

脱出口へ誘導し、乗客の脱出を援助する。



「ヒューズ・セクション」とは、機体がオーバーランし不整地に入った場合等に、脚に掛かった過大な荷∗3

重により翼構造が破壊され、これにより翼燃料タンクが損傷して火災が発生することを防ぐために、シリン

ダーの一部の厚みを薄くし、翼構造が破壊される代わりにここで脚柱が破断するようにしてある部位のこと

である。

「グリット・ブラスト」とは、新規製造又はオーバーホールした部品にメッキを行う前に、金属表面の被∗4

メッキ面に酸化アルミニウムの微小な粒を吹き付け、表面に付着している錆等の不純物を除去し、更に表面

を粗くすることでメッキの密着性を良くするための作業である。

メッキ前のグリット・ブラストは、仕様書から要求される例はほとんどないが、メッキの前処理として有

効な処理であることから、要求の有無にかかわらず、メッキ前には通常実施される。

また、グリット・ブラストに関する公的な規格はなく、航空機の製造者の規格により実施されるのが一般

的である。
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２.１６ 事実を認定するための試験及び研究

2.16.1 同機の製造者におけるシリンダーの調査

同機の左主脚のシリンダーの破断原因を調査するため、シリンダーを同機の製造

者（以下「製造者」という ）の研究所に送付し、破断面調査等を実施した。この。

調査には、航空・鉄道事故調査委員会の調査官２名、米国国家運輸安全委員会（Ｎ

ＴＳＢ）の調査官１名及び米国連邦航空局（ＦＡＡ）の検査官１名が立ち会った。

調査の結果は、以下のとおりであった。

(1) シリンダーの目視調査
*3シリンダーは、シリンダー上端から約２１in下方のヒューズ・セクション

で破断していた。破断面には５ヶ所以上の疲労痕跡が認められた。

（写真８、９参照）

(2) 破断面の調査

上記の疲労痕跡のうち、大きな５ヶ所の痕跡は幅約２.３５inの範囲で円

周に沿って認められた。そのうち破壊の起点となった３ヶ所の疲労痕跡は、

約０.８８inの範囲にあった。

なお、便宜上０.８８inの範囲にある３ヶ所の疲労痕跡のうち、最も大き

な疲労痕跡を起点１とした （写真９参照）。

起点１の疲労痕跡の長さは、外周に沿って約０.２０５inあり、５ヶ所の

き裂長の総和は、約０.６１inに達していた。また、起点１の疲労痕跡の深
．

さは、シリンダー表面から０.０８５inに達しており、他の痕跡に比べ最も

深かった。

起点１付近のシリンダー表面には、多少傷が認められた。また、シリンダ

ー表面のカドミウム・メッキを剥がしたところ、シリンダー生地表面にグ

リット・ブラスト を施した痕跡が残っていたが、他に傷は認められなかっ*4

た。

(3) 破断面の電子顕微鏡による調査



「ディンプル」とは、金属が急激に破断した際、破断面に生じる多数の微小なくぼみのことである。∗5

「ショット・ピーニング」とは、金属材料の表面に、直径が０.５mm程度の鋼球等を吹きつけ、金属材料の∗6

表面に圧縮力で塑性変形を生じさせ、加工硬化させる一種の冷間加工である。これを行うことにより、表面

に圧縮残留応力が生じ、これにより疲労強度及び応力腐食割れに対する抵抗力が増加する。

なお、ショット・ピーニングにより生じた圧縮残留応力は、材料が大きな応力を受けると解放される場合

がある。
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起点１の痕跡を電子顕微鏡で観察した結果、シリンダー表面から深さ

０.０５０inの間には、疲労によりき裂が伸展したことを示す円弧状の線が
．

認められたが、この部分にディンプル は認められなかった。*5

深さ０.０５０inから０.０８５inの間は、き裂が伸展したため、シリンダ
．

ーの材料がき裂に対してより敏感になり、急激にき裂が伸展したことを示
． ．

すディンプルの帯（Bands of Dimple）と、疲労によりき裂が伸展した痕跡
．

が混在していた。

深さ０.０８５in以降は、ディンプルのみが認められ、急激に破壊したこ

とを示していた （写真１０参照）。

(4) 破断面表面の組成分析

起点１の表面を、エネルギー分散型Ｘ線成分分析装置により組成分析を実

施した結果、主金属成分の他に、破断後に発生した錆及びペイント等を剥

離する際に使用された溶液等の残留物によるO（酸素 、Si（シリコン 、P） ）

（燐 、Ca（カルシウム）等が検出された。また、この痕跡からシリンダー）

表面のメッキに使われている材料であるCd（カドミウム）も検出された。

(5) 金属組織観察

疲労き裂の起点部付近の金属組織の観察を行った結果、異常は認められな
．

かった。

(6) 寸法検査

シリンダーの外径、内径、厚み等を計測した結果、規定どおりの寸法であ

った。

(7) 硬さ試験

シリンダーの材料の一般的硬さ試験及びシリンダー表面の極浅い範囲につ

いて硬さ試験（マイクロ・ハードネス試験）を実施した結果、規定どおり

の硬さであった。

なお、この試験で、シリンダー表面のショット・ピーニング による表面*6

硬化層は確認できなかったが、これについて製造者は、硬さ試験では硬化

層を知ることはできないと述べている。

(8) 材料分析
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シリンダーの材料の組成について、化学的分析を行った結果、規格どおり

の材料成分であった。

(9) 引張強度試験

常温状態で、引張強度試験を実施した結果、引張強度、降伏点、伸び等す

べて規格内であった。

（付図４参照）

2.16.2 主脚のシリンダーの追加調査

、 、シリンダーの破断面に疲労の痕跡が認められたことから ＮＩＭＳの協力を得て

破断したシリンダーの追加調査を実施した。その結果は以下のとおりであった。

(1) 破断面調査

2.16.1に述べたように、破断面の２.３５inの範囲に５ヶ所の大きな疲労

痕跡が認められたが、追加調査の結果、円周に沿った長さが１mm以上のき
．

裂は、７ヶ所であることが判明した。これは、製造者においては、２つの

疲労痕跡が重なっている箇所を１ヶ所と数えていたため、このような違い

が生じたものである。

、 、これらの疲労痕跡は すべてシリンダー表面を起点として始まっていたが

起点部付近に異物は確認できなかった。

(2) シリンダー材料の組織観察

シリンダーの破断面近辺から試料を切り出し、切断面を研磨し組織観察を

行った結果、健全であることが判明した。

(3) シリンダー材料の硬さ試験

上記(2)で使用した試料を使用し、破断面から約１０mm離れた位置の表面

近傍の硬さ試験を行った結果、硬さは製造者の規格どおりであった。また、

マイクロ・ハードネス試験の結果、ショット・ピーニングによる表面硬化

層の厚みは、約０.２mmであった。

(4) シリンダー表面及び断面の調査

破断部付近のカドミウム・メッキを除去した後のシリンダー表面を観察し

た結果、表面に荒れ及び傷が認められた。また、破断部付近より少なかっ

たが同様の傷が(5)に述べる試料を切出したシリンダー下部の表面にも認め

られた。

また、破断部とは異なる部分のシリンダーを長手方向（縦）に切断し、切

断面を研磨し、表面近くの材料の状態を観察したところ、表面の荒れ、グ

リット・ブラストに使用する酸化アルミニウムの粒の表面への食い込みが

認められた。更に、酸化アルミニウムの粒が食い込んだ部分には、塑性変



「応力振幅」とは、繰り返し負荷した応力の最大値と最小値の差の半分の値である。このため、最小応力が∗7

ゼロの片振り試験時の最大応力は応力振幅の２倍となる。

「内部破壊」とは、鉄鋼材料として避けることのできない介在物を起点として内部に疲労き裂が発生し、伸∗8
．

展する現象で 「Fish-Eye Fracture」ともいう。、
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形が生じた様相（塑性流動）が認められた。

（写真１１、１２参照）

(5) シリンダー材料の疲労強度試験

上記(4)で、シリンダー表面に荒れ及び傷が認められたことから、これら

がシリンダーの疲労強度にどのような影響を与えるかを調べるため、疲労

強度試験を実施した。シリンダーの下部から表面に荒れ及び傷ができた状

態のまま切出した試料（以下「表面切出試料」という ）並びにショット・。

ピーニング及びグリット・ブラストの影響が及んでいない内部から切出し

た試料（以下「内部切出試料」という ）をそれぞれ８本ずつ用意して、こ。

れらを使用して試験を実施し、疲労強度の比較を行った。

疲労強度試験は、すべて片振りの一定振幅繰返し軸荷重を加えて行った。

その結果は、次のとおりであった。

① 内部切出試料を使っての疲労強度試験

６５０MPa、７００MPa、７５０MPa、８００MPa及び８５０MPaの各応

力振幅 における疲労強度試験を実施した。その結果は次のとおりであ*7

った。

ａ. 疲労破壊は、すべて内部破壊 であった。また、破壊の起点は、材料*8

内部の非金属介在物（以下「介在物」という ）であった。。

ｂ. 介在物は、窒化チタン、酸化アルミニウム、硫化マンガン等で、いず

れも素材の精錬の段階で混入するもので、量的には正常範囲内であっ

た。

ｃ. 疲労強度は、十分であり、シリンダーの材料は健全であった。

② 表面切出試料を使っての疲労強度試験

５５０MPa、６００MPa、６５０MPa、７００MPa、７５０MPa、８００

MPa及び８５０MPaの各応力振幅における疲労強度試験を実施した。そ

の結果は次のとおりであった。

ａ. 応力振幅６５０MPa以上では、表面から破壊した。破壊の起点は、表

面の傷であった。

ｂ. 応力振幅６００MPa以下では、内部から破壊した。破壊の起点は、上

記①と同様内部の介在物であった。

ｃ. 表面破壊した試料の疲労強度は、①の試験片に比較し、かなり低下し
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ていた。

(6) 破断する荷重

疲労き裂の先端部には応力が集中し、その結果、構造物は材料の降伏応力
．

や引張強さよりずっと小さな応力で破壊することがある。すなわち、応力

集中の大きさを表す指標である応力拡大係数（Ｋ）が破壊靭性値（Ｋ ）にIC

達するときに破壊が生じる。疲労の場合には、破断面の疲労により生じた

破面の面積と、材料に掛かった最大応力から求められる最大応力拡大係数

（Ｋ ）が破壊靭性値（Ｋ ）に達すると、急速破壊に移る。max IC

破面の面積とＫ の関係は、次のような式（村上の式）で表せる。max

max √ＡＫmax＝０.６５σ π√
Ａ；疲労破面の面積

英国でのＤＣ－９機の同様事故の調査報告書によれば、シリンダー材料の

３００Ｍの破壊靭性値（Ｋ ）は、６０ksi√inである。また、同報告書にIC

記述されている英国でのＫ の実測値は、６８.２MPa√ｍ（６３.０１IC

ksi√in）であった。

今回ＮＩＭＳでの試験の結果、判明したシリンダーのＫ は、表面切出試IC

料で、６２.６～７４.８MPa√ｍ、内部切出試料で５４.６～７４.９

MPa√ｍであり、上記規格値とほぼ同じであった。このことからも、シリン

ダー材料は健全であった。

疲労試験を行った個々の試験片から求めたＫ シリンダーの破断面ICと、

において最も大きな疲労き裂痕跡（起点１）の面積を用い、シリンダーが
．

急速に破断した際に働いた応力を推算した。その結果、シリンダーが最終

破壊した時の応力は、少なくとも約１,２００MPaであることが判った。

2.16.3 ＤＦＤＲによる着陸時の機体の姿勢及び機体に掛かった垂直加速度（Ｇ）

同機のＤＦＤＲに記録されていた、接地時のＩＡＳは約１３３kt、機体ロール角

は、左に約２°、接地から１秒後は左に約７°となっていた。機体のピッチ角は、

、 。 、接地時約１°の機首上げで 接地から２秒後に０°の姿勢となっていた 接地直前

対地高度１０ft以下では降下率は約２ft/s（約０.６m/s）であった。接地時に機体

に掛かった垂直加速度は約１.２Ｇ であり、その後わずかに減少し、接地の約１秒

後に再び約１.３Ｇが記録されていた。電波高度計は接地時は０ft、接地から１秒

。 、 、 、後はマイナス２ftとなっていた また ブレーキ圧は 接地前及び接地後３秒間は

飛行中と同程度の圧力（１９.６～５７psi）であった。
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２.１７ その他必要な事項

2.17.1 同機の主脚

同機の主脚は、シリンダーの中のオリフィス、オレオ・ニューマチック・ピスト

ン及び作動油によって、着陸時の衝撃吸収と地上走行時の振動吸収を行っている。

また、主脚に発生するシミーは、トルクリンクに装備されているシミーダンパーに

より減衰させている。車軸（アクスル）が取り付けられているピストンが入るシリ

ンダーは、製造者の規格である３００Ｍ高張力鋼を使用して鍛造により製造されて

いる。

シリンダーは、鍛造の後に、以下の工程を経て完成品となる。

(1) 熱処理

(2) 機械加工

(3) ショット・ピーニング

(4) グリット・ブラスト

(5) カドミウム・メッキ

(6) 塗装

なお、製造者からの情報では、シリンダーのヒューズ・セクションは、シリンダ

ーの他の部位と同じ規格でショット・ピーニングが実施されている。

2.17.2 同機のブレーキ系統

同機のブレーキ系統は、作動油圧により動くピストンが、スチール製のディスク

にライニングを押し付けることにより制動を掛ける一般的なブレーキである。ブレ

ーキ系統は、操縦者がブレーキ・ペダルを操作するマニュアル操作と、操縦者が操

作しなくても自動的にブレーキが掛かるオートブレーキ・システムがある。

また、ブレーキ系統には、アンチスキッド装置が装備されており、この装置を構

成しているアンチスキッド・コントロール・ユニットは、それぞれの主車輪に取り

付けられている速度センサーからの信号により急激なスキッド（車輪の滑り）を感

知すると、対応するアンチスキッド・コントロール・バルブを制御し、スキッドを

起こさずに最大のブレーキ効果が得られるように、ブレーキ圧を調整する。

左の作動油系統及び右の作動油系統とも左右のブレーキにつながっており、片側

の作動油系統が正常であれば左右のブレーキを掛けることができる。

なお、アンチスキッド装置には、操縦者が着陸接地前からブレーキを踏んでいて

も、前脚のＡＩＲ／ＧＮＤ センサーが「ＧＮＤ」モードになってから約３秒間は

ブレーキが作動しないようにする、タッチダウン・プロテクション機能が備わって

いる。

また、各ブレーキにつながっている作動油配管には、途中にリミッター（Hydraulic

Fluid Quantity Limiter)が装備され、リミッター下流で損傷が生じ、作動油が多
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量に漏れた場合、リミッターが閉じ、それ以上作動油が流失するのを防いでいる。

2.17.3 着陸装置の警報装置

、 、 「 」同機の着陸装置の警報装置は 次の場合には 音声警報 ランディング・ギアー

及び警報音が作動する。

(1) ＩＡＳが２１０kt未満で、スロットルがアイドル位置、着陸装置がダウン・

ロックしていない場合。なお、この場合は 「Gear Horn OFF Button」を押す

と音声警報及び警報音を止めることができる。

(2) フラップを約２６°以上に展開した状態で、着陸装置がダウン・ロックして

いない場合。なお、この場合は「 Gear Horn OFF Button」を押しても音声警

、 、報及び警報音を止めることはできないが 着陸装置がダウン・ロックすると

音声警報及び警報音は止まる。

2.17.4 ギア・ウォーク

ギア・ウォークは、機体が地上滑走中にブレーキが掛けられた際、主脚が前後に

動く現象をいう。

地上滑走中、車輪ブレーキを掛けると、車輪のタイヤと滑走路面の摩擦により、

主脚柱に後向きの曲げ荷重が掛かり、車輪は機体から見て後方に移動し、ついには

スキッドし始める。ブレーキ・システムはアンチスキッド・システムにより、タイ

ヤと滑走路面の間で「スキッド」が生じると、これを感知し、ブレーキの油圧を抜

き 「スキッド」を解消させる。ブレーキから油圧がなくなると、主脚柱に掛かっ、

ている後向きの曲げ荷重がなくなり、車輪は元の位置に戻る。次に、またブレーキ

に油圧が掛かると、主脚柱に再度後向きの曲げ荷重が掛かり、車輪は後方に移動す

る。このブレーキの「オン 「オフ」のサイクルと、主脚柱の前後方向曲げ変形の」、

固有振動数が一致すると、主脚の前後方向の動きが自励振動として継続する現象が

発生する。なお、この現象は、１秒間当たりの開閉回数が多いハイゲイン・バルブ

と呼ばれるアンチスキッド・バルブを装備した機体において、より発生しやすいこ

とが分かっている。

、 「 」同機と同系列型機に見られたギア・ウォークは ４０～６０ktで滑走中 中程度

「 」 、 、 、から 強度 のブレーキを掛けた状態で 発生し このときの前後に動く振動数は

製造者による実機を使っての滑走試験では約１２回／秒であった。また、このギア・

ウォークにより、シリンダーのヒューズ・セクションには、最悪のケースで２７０

ksiの応力が掛かることが判明した。

このギア・ウォーク防止のため、製造者は、ブレーキ作動油配管にリストリクタ



「リストリクター」とは、ブレーキ作動油配管の途中に装備され、ブレーキを掛ける側への作動油の流れを∗9

制限し、ブレーキから戻る側は制限しないバルブのことである。アンチスキッド・システムが作動し、ブレ

ーキ・ラインに掛かる圧力が増加又は減少するときの圧力の反応を変え、これにより、脚の動きを減少させる。

「ＳＢ」とは 「Service Bulletin」の略で、航空機や装備品の製造者が、使用者に対して、安全性向上、∗10 、
機能改善、情報提供等を目的として発行する技術通報のことである。

「耐空性改善通報」とは、国土交通省航空局が、航空機の所有者等に対して、安全性及び環境適合性を確保∗11

するための検査・改修等を指示する通報である。米国連邦航空局（ＦＡＡ）が発行する同様主旨のものが

ＡＤである。
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ー を装備するＳＢ を発行した。*9 *10

2.17.5 左主脚の経歴

今回破断した同機の左主脚は、１９８９年８月、同機と同型式機である同社所属

のＪＡ８２９５に、その製造時に装着された。この左主脚は、１９９９年７月にＪＡ

８２９５から取り卸され、修理会社でオーバーホールが実施され、オーバーホール

完了後の２０００年４月に同機に装着された。この左主脚の主な経歴は以下のとお

りであった （別添１参照）。

１９８９年 ８ 月 同社受領前の製造者により実施された地上でのＲＴＯ（離陸

中止）試験時、ブレーキに激しい振動が発生したため、ブ

レーキ系統のエアブリードを実施した。

また、３回目の飛行試験でのＲＴＯ試験時、ブレーキに激し

い振動が発生したため、アンチスキッド・コントロール・

ボックス等を交換した。

さらに、４回目の飛行試験でのＲＴＯ試験時、ブレーキの振

動が激しかったため、すべてのブレーキとアンチスキッ

ド・コントロール・ボックス等を交換した。

１９９２年 ４ 月 製造者発行のＳＢ（MD80-32-246）に従って、ＪＡ８２９５

のブレーキ作動油配管にリストリクターが装着された。

１９９５年 ２ 月 ハードランディング気味に着陸したという機長報告があり、

特別点検が実施された。その結果、異常は発見されなかっ

た。

１９９５年１２月 耐空性改善通報 以下 ＴＣＤ という TCD-4322-95 準*11（ 「 」 。） （

拠 SB MD80-32A286）に従ってヒューズ・セクションのき裂
．

の有無の点検が実施された（き裂発見されず 。）
．

１９９９年 ７ 月 オーバーホール時間に近づいたため、ＪＡ８２９５から取り

卸された。

２０００年 ３ 月 修理会社でオーバーホールが実施された。このとき、同社の

指示により、TCD-4322A-99（準拠 SB MD80-32A286 Rev.3）
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に従って、ヒューズ・セクションのき裂の有無の点検が実施
．

された（き裂発見されず 。）
．

２０００年 ４ 月 同機の左位置に装着された。

２０００年１０月 TCD-4322A-99（準拠 SB MD80-32A286 Rev.3）に従って、ヒ

ューズ・セクションのき裂の有無の点検が実施された（き
． ．

裂発見されず 。）

２００４年 １ 月 破断した。破断時の総着陸回数は２６,１７６回、オーバー

ホール後の着陸回数は７,８３４回、リストリクター装備後

の着陸回数は、２１,２４８回であった。

2.17.6 他機に装備されていた主脚シリンダーのき裂
．

同社は、同機の左主脚の破断事故を受けて、同社所有のＤＣ－９系列型機すべて

について主脚シリンダーの非破壊検査（蛍光浸透探傷検査及び磁粉探傷検査、以下

「ＮＤＩ」という ）を、平成１６年１月４日から実施した。その結果、同機と同。

型式機であるＪＡ８４９６の右主脚（製造番号ＣＰＴ１２９２）にき裂が発見され
．

た。

き裂が発見された主脚は、2.17.5に述べたＪＡ８２９５の製造時、ＪＡ８２９５
．

に装備されたものであった。ＪＡ８２９５に装備されてからオーバーホールのため

に取り卸されるまでは、今回破断したシリンダー（製造番号ＣＰＴ１４８９）と対

をなして使用されており、同じ経歴であった。その後の主な経歴は以下のとおりで

あった。

２０００年 ２ 月 修理会社でオーバーホールが実施された。このとき、同社

の指示により TCD-4322A-99 準拠 SB MD80-32A286 Rev.、 （

3）に従って、ヒューズ・セクションのき裂の有無の点検
．

が実施された（き裂発見されず 。）
．

２０００年 ３ 月 ＪＡ８４９６の右位置に装着された。

２０００年１０月 TCD-4322A-99（準拠 SB MD80-32A286 Rev.3）に従って、

ヒューズ・セクションのき裂の有無の点検が実施された
．

（き裂発見されず 。）
．

２００４年 １ 月 同機の事故後の特別点検により、シリンダーにき裂が発見
．

された。

き裂発見時の総着陸回数は２５,９３３回、オーバーホー
．

ル後の着陸回数は７,５９１回、リストリクター装備後の

着陸回数は、２１,００５回であった。



「ＮＡＳ４１０規格」とは、非破壊検査に携わる検査員について、要件や試験方法などを規定した、米国の∗12

航空標準規格である。レベル２の検査員は、検査機器の調整及び校正、検査の実施・監督並びに検査結果の

判定ができる者である。
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2.17.7 同社における主脚シリンダーの点検

、 、 、主脚シリンダーの詳細な点検は オーバーホール時を除き 実施されていないが

主脚の一般外観目視検査は、運航整備、定時整備等において実施されている。

一般外観目視検査以外では、2.17.11に述べる製造者発行のＳＢ及び航空局発行

のＴＣＤに基づくＮＤＩによる特別点検が実施されていた。このＮＤＩは、ＮＡＳ

４１０規格 に基づくレベル２の有資格検査員により実施されていた。*12

なお、主脚のオーバーホールは、着陸回数が２０,０００回又は使用期間が１０

年のいずれか早くに達した時点で行うことが同社の整備規程に定められている。

2.17.8 主脚のオーバーホール作業

ＪＡ８２９５の製造時から装備されていた左右の主脚は、平成１１年７月２８日

にオーバーホール時間に近づいたため取り卸された。このときの着陸回数は約

１８,０００回で、使用期間は約１０年であった。右主脚は、同年８月１０日から

平成１２年２月２３日の間に、また、左主脚は、平成１１年８月１０日から、平成

１２年３月２０日の間に、修理会社でオーバーホール作業が実施された。

このオーバーホール作業の実施状況について、修理会社で調査した結果の概要は

以下のとおりであった。

(1) 修理会社は 「修理標準」と呼んでいる作業手順書に従って オーバーホ、

ール作業を実施していた。この「修理標準」は、製造者作成のマニュアル

（コンポーネント・メンテナンス・マニュアル；ＣＭＭ）に従って作成さ

れていた。

(2) オーバーホール作業に併せて、ＴＣＤによる作業（製造者発行のＳＢ(MD

80-A32A286Rev.3）によるＮＤＩ)がシリンダーのメッキを剥離した状態で

実施されていた。このＮＤＩは、校正された施設・設備を使用し、指定さ

れた規格に従って行われ、有資格検査員（ＮＡＳ４１０規格に基づくレベ

ル２の検査員）によるき裂の有無の検査が行われた。その結果、き裂は発
． ．

見されなかった。

(3) ＮＤＩ後、シリンダーは再度メッキ（チタンカドミウム・メッキ）が施さ

れた。チタンカドミウム・メッキの規格は、製造者により設定されていな

、 （ ） 、いため 修理会社が設定し航空局が承認した規格 BAC5804相当 に従って

校正された施設・設備を使用し、修理会社が認定した作業者により実施さ



吹き付ける圧力は、製造者の規格により、３／８～１／２インチ・ベンチュリータイプ・ノズルを使用して*13

グリッド・ブラストを実施する際に指定される圧力である （本脚注は、米国からの最終報告書に対する意見。

により追加した ）。
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れた。

なお、メッキ作業前に、グリット･ブラストによるシリンダー表面のクリ

ーニングが上記規格に指定された規格に従って実施されていた。

その他、オーバーホール作業を実施する作業場、施設・設備、検査場等を調査し

た結果、特に問題は認められなかった。

2.17.9 メッキ前に行うグリット・ブラストの規格

(1) 製造者における製造時及び修理時のグリット・ブラストの規格

製造時（DPS9.28「表面前処理手順を含むカドミウム･メッキ」による ；）

ブラスト材料；酸化アルミニウム粒

ブラスト材料の大きさ； １００～１８０メッシュ

吹き付ける圧力；エア圧 規定なし

修理時（DC-9 オーバーホール・マニュアルOHM 20-10-6 Fig.6「低水素脆

性シアン化法による乾燥研磨カドミウム･メッキ」による ；）

ブラスト材料；酸化アルミニウム粒

ブラスト材料の大きさ；１００～１８０メッシュ
*13

吹き付ける圧力；エア圧 ２０～５０psi（約１.４～３.５kgf/cm ）２

(2) 修理会社におけるグリット・ブラストの規格

ブラスト材料；酸化アルミニウム粒

ブラスト材料の大きさ；１００～１８０メッシュ

吹き付ける圧力；エア圧 ５kgf/cm 以下２

(3) 我が国の大型機の脚を修理している他の会社におけるグリット・ブラスト

の規格

ブラスト材料；酸化アルミニウム粒

ブラスト材料の大きさ；１００メッシュ
２吹き付ける圧力；エア圧 １.５kgf/cm

2.17.10 き裂検出の検査手法及び限界
．

製造者は、主脚シリンダーのき裂検査の方法として、まず蛍光浸透探傷検査を実
．

施しその後蛍光磁粉探傷検査を行うことを指定している。２種類の方法で行う理由

は、き裂の検出をより確実に行うためである。
．
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蛍光浸透探傷検査は、欠陥部に蛍光浸透液を染み込ませ、そこに紫外線を照射し

て、き裂を検出する方法であり、材料の表面の開口欠陥の検出に効果がある。
．

蛍光磁粉探傷検査は、材料の表面及び表面直下の欠陥の検出に効果がある方法で

ある。材料の表面及び表面直下に欠陥のある材料を磁化すると、その部分で磁束の

一部が漏洩し、この部分に磁極ができる。ここに蛍光磁粉を散布すると蛍光磁粉が

吸着され、磁粉模様が形成される。そこに紫外線を照射し、蛍光を発する磁粉の模

様により目視でき裂を検出する。
．

蛍光浸透探傷検査を先に行うのは、蛍光磁粉探傷検査を先に行うと磁粉を含んだ

溶液がき裂の中に入り込み、蛍光浸透探傷検査の溶液が染み込まなくなるためであ
．

る。

これらの探傷法により検出できるき裂の長さは、き裂の深さや、実施する環境等
． ．

で変わることがあるが、製造者の話では概ね最小０.０６２５in（約１.６mm）であ

る。

2.17.11 過去の類似事例及び製造者の対応

同機に生じた主脚シリンダー破断事故と類似した事例は、全世界で１９９５年以

降、同系列型機に４件発生しており、同機は５件目であった。なお、我が国では初

。 。めての事例であった その発生時期及び製造者の採った対応は次のとおりであった

(1) １９９５年４月（１回目の破断事故）

ＭＤ－８３型機が着陸滑走中、約５０ktでブレーキを掛けた際、左主脚の

シリンダーがヒューズ・セクションで破断した。このときのシリンダーの

総着陸回数は約６,４００回であった。

製造者は、この事故後、滑走中主脚のシリンダーにどの程度の応力が加わ

るかについてＭＤ－８７型機で飛行試験を実施した。この結果、ヒューズ・

、 、 、セクションには 着陸時に最大で約１６０ksiの応力が掛かることが また

強くブレーキを掛け、約４０ktになるとギア・ウォークが発生し、そのと

きの応力は、最悪のケースで２７０ksiになることが判明した。

この結果を受けて、製造者は、１９９５年９月にシリンダーのヒューズ・

セクションのＮＤＩを１回行うＳＢ（MD80-32A286）を発行した。また、ブ

レーキ作動油配管にリストリクターを装備することをこのＳＢで推奨した。

このＳＢの内容は、その後ＴＣＤ（TCD-4322-95）となり、今回破断した

シリンダーは、このＴＣＤに従いＪＡ８２９５に装備されていた１９９５

年１２月にＮＤＩが実施された。

(2) １９９６年１月

製造者は、ＳＢ（MD80-32A286）を改訂（Rev.1）した。軽微な改訂で、作

業内容に変更はなかった。
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(3) １９９７年４月（２回目の破断事故）

ＭＤ－８２型機が着陸滑走中、約６０ktでブレーキを掛けた際、右主脚シ

リンダーがヒューズ・セクションで破断した。このときのシリンダーの総

着陸回数は約１０,０００回であり、リストリクター装備後の着陸回数は、

約５００回であった。また、破断する約５００及び１,６００着陸回数前に

は、このシリンダーに対しＮＤＩが実施されていた。

製造者は、１９９７年１０月に、ＳＢ（MD80-32A286 Rev.1）を改訂し

（Rev.2 、４,８００着陸回数まで１,２００着陸回数ごとにＮＤＩを実施）

するよう指示内容を強化した。

なお、同社では、本ＳＢのRev.3が近々発行される予定であること、及び

それがＡＤとなる予定であるという製造者の助言を受け入れて、本ＳＢに

よるＮＤＩは実施しなかった。

このＳＢ（MD80-32A286 Rev.1）を改訂するに至った経緯について、製造

者は次のように述べている。

① リストリクター装備前に発生していた検出不可能な程度の小さなき裂
．

が、その後の脚の使用とともに伸展し、破断に至った。このため、リス

トリクター装備後もヒューズ・セクションのＮＤＩを実施する必要があ

ると考えた。

② １,２００着陸回数ごとにＮＤＩを実施することにしたのは、実際に発

生したき裂の長さとそのときの着陸回数、材料特性から、き裂の伸展速
． ．

度を仮定し、破断する可能性のある０.１３inまでき裂が伸展する前に、
．

き裂を発見できる点検間隔を設定したためである。
．

また、４,８００着陸回数で検査を終了することにしたのは、先の仮定

に基づけば、どのようなシリンダーでも、この回数までにき裂が検出で
．

きる大きさに伸展すると考えたためである。

また、この２回目の破断事故以降、３回目の破断事故が発生するまでの間

に、製造者は、オペレーターから、ＳＢによる点検で４本のシリンダーの

ヒューズ・セクションにき裂が発見されたとの報告を受けた。この４本の
．

シリンダーのうち３本は、リストリクター装備後の着陸回数が４,８００回

以下であった（１本のシリンダーの着陸回数は不明 。）

(4) １９９８年５月

製造者は、ＳＢ（MD80-32A286 Rev.2）を改訂（Rev.3）し、リストリクタ

ー装備後の着陸回数による初回点検時期及びその後の繰返し点検間隔を明

確にした。

その後、このＳＢを実施する内容のＡＤが１９９９年４月に発行され、こ
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れに基づきＴＣＤ（TCD-4322A-99）が１９９９年５月に発行された。今回

破断したシリンダーは、１９９９年７月にＪＡ８２９５から取り卸され、

オーバーホールが行われた際、同時にＴＣＤに基づくＮＤＩが実施された。

(5) １９９９年２月

、 （ ） （ ） 。 、製造者は ＳＢ MD80-32A286 Rev.3 を改訂 Rev.4 した 変更内容は

着陸回数４,８００回の意味を、リストリクターを装備して以降ということ

を明確にするものであった。また、繰返し点検を実施するに当たり、点検

と点検の間隔は、前回の点検から少なくとも１,０００着陸回数以上経って

から実施し、最低２回実施することが明記された。これ以外に、内容の変

更はなかった。

同社は、２０００年１０月に２回目の点検を実施した。このときの前回の

オーバーホール時の点検からの着陸回数は、１,０７７回であった。

(6) ２００１年５月（３回目の破断事故）

ＭＤ－８３型機が着陸時、右主脚シリンダーがヒューズ・セクションで破

断した。このときのシリンダーの総着陸回数は約２０,１００回であった。

また、リストリクター装備後の着陸回数は約８,７００回であった。

なお、破断した右主脚と同じ時期にこの機体に装備された左主脚は、点検

の結果、ヒューズ・セクションにき裂が発見された。
．

製造者は、２００３年３月に、ＳＢ発行後１８ヶ月又は４,０００着陸回

数以内に初回のＮＤＩを行い、その後は着陸回数が８,０００回、１２,０００

回、１６,０００回、２０,０００回で繰返し検査を実施するというＳＢ

（MD80-32A344）を発行した。

同社では、このＳＢを２００３年４月に受領したが、猶予期間がＳＢ発行

、 。後１８ヶ月又は４,０００着陸回数であったため 実施の準備を行っていた

このＳＢを発行するに至った経緯について、製造者は次のように述べてい

る。

① この事故により、４,８００着陸回数以降であっても、それまで発見で

きない大きさであったシリンダーのき裂が、発見できる大きさに伸展する
．

ものがあるということが分かった。このため、４,８００着陸回数以降も

点検が必要であると考えた。

、 「 」、「 」、② ３回目の破断事例から き裂の伸展速度として ミディアム スロー
．

「ベリー・スロー」の３種類を仮定し、この仮定した伸展速度によりＮＤＩ

の点検間隔を設定した。

③ この繰返しＮＤＩを２０,０００着陸回数までとしたのは、この仮定に

基づけば、どのようなシリンダーでも、この回数までにき裂が検出できる
．



- -29

大きさに伸展すると考えたためである。

(7) ２００３年１０月（４回目の破断事故）

ＭＤ－８３型機が、離陸のためのタクシー中、左主脚のシリンダーがヒ

ューズ・セクションで破断した。このときのシリンダーの総着陸回数は約

２８,１００回であった。また、リストリクター装備後の着陸回数は約

１６,０００回であった。

この機体の使用者は、ＳＢ（MD80-32A344）をまだ実施していなかった。

このシリンダーの破断面には、それぞれ長さが異なる疲労痕跡が３ヶ所残

されていた。これらのき裂の長さは、２ヶ所が０.０８in、１ヶ所が０.０７
．

inであった。

(8) ２００３年１１月

あるオペレーターのＳＢによる点検で、２本のシリンダーのヒューズ・セ

クションにき裂が発見され、製造者に報告された。
．

(9) ２００３年１２月

製造者は、ＳＢ（MD80-32A344）を改訂し（Rev.1 、リストリクター装備）

後の着陸回数によって初回のＮＤＩの実施時期を明確にしたが、繰返し検

査の間隔及び２０,０００着陸回数までという内容は変更しなかった。

同社は、このＳＢの改訂版を２００３年１２月２９日に受領した。

(10) ２００４年１月（本事故）

。 、５回目の主脚シリンダー破断事故が発生した シリンダーの総着陸回数は

約２６,０００回であり、リストリクター装備後の着陸回数は約２１,０００

回であった。

この事故のシリンダーの破断面には、それぞれ長さが異なる疲労痕跡が７

ヶ所残されていた。

製造者は、２００４年１月２８日、ＳＢ（MD80-32A344 Rev.1）を改訂し

（Rev.2 、主脚製造時からリストリクターを装備しているシリンダーを除）

き、４５０着陸回数ごとにＮＤＩを実施するよう指示内容を強化した。

なお、このＳＢを実施する内容のＡＤ（2004-05-03）が２００４年２月に

発行され、これを基にＴＣＤ（TCD-6408-2004）が２００４年３月に発行さ

れた。

ＳＢを改訂するに至った経緯について、製造者は次のように述べている。

① 本事故事例等から 「ベリー・スロー」よりもっと遅いき裂の伸展速度、
．

があると判断した。

② き裂が１ヶ所の場合では破断しない０.０８in程度のき裂でも、複数発
． ．

生すると大きなき裂と同じ効果が発生し、シリンダーが破断する可能性
．
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があると判断した。

③ 「ベリー･スロー」の速度でき裂が伸展すると仮定し、き裂を発見でき
． ．

る最小き裂長の０.０６２５inから、複数発生すると破断する可能性があ
．

る０.０８inまでき裂が伸展する間に２回ＮＤＩを実施すればシリンダー
．

が破断する前にき裂を発見することが可能であると判断し、４５０着陸
．

回数ごとに点検することを推奨した。

３ 事実を認定した理由

３.１ 乗務員等の資格等

機長及び副操縦士は、適法な航空従事者技能証明及び有効な航空身体検査証明を有

していた。

３.２ 航空機の耐空証明等

同機は、有効な耐空証明を有しており、所定の整備及び点検が行われていた。

３.３ 気象との関連

事故当時の気象は、本事故に関連はなかったものと推定される。

３.４ 接地に至るまでの経過

3.4.1 タッチダウン時の速度及び降下率

2.1.1 に述べたように、同機のＥＰＲが対地高度６０ft付近から減少し始め、燃

料流量が対地高度約９ftでアイドルの値となった。また、2.16.3に述べたように、

同機のタッチダウン時のＩＡＳは約１３３kt、降下率は約２ft/s（０.６m/s 、垂）

直加速度は約１.２Ｇであった。これは、正常な着陸であったものと推定される。

3.4.2 接地時刻及び接地地点

１６時２３分４７秒、同機の電波高度計が０ftを示し、スポイラーが展開した。

また、このとき垂直加速度が発生したことから、このときに同機は接地したものと

推定される。

同機が、接地した地点は、滑走路上に残されたタイヤ痕跡から、滑走路０１進入

端から約５７０ｍの地点であったものと推定される。
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３.５ 接地後の状況

3.5.1 主脚の破断した時期

、「 」 、「 」接地直後の１６時２３分４８秒 ガシャン という音 ランディング・ギアー

という音声警報及び「ビー」という警報音が作動したことがＣＶＲに記録されてい

た。これは、左主脚のシリンダーが破断し、ダウン・ロックが外れたことによるも

のと推定される。このことから、このときに左主脚のシリンダーが破断したものと

推定される。

3.5.2 左主翼の滑走路への接触

同機が接地直後の１６時２３分４８秒、同機の傾きは左に約７°となった。この

ことから、このときに左主翼が滑走路に接触し、機体が停止するまで翼を滑走路面

に擦りつけ、その際の衝撃等により左主翼の主構造部材が損傷を受けたものと推定

される。

3.5.3 ブレーキの作動

ＤＦＤＲの記録によれば、１６時２３分５４～５５秒、左右のブレーキ・ペダル

が踏み込まれ、ブレーキ圧が増加していた。同機の左主脚のシリンダーが破断した

際、左主脚のブレーキ作動油配管も、破断したものと考えられるが、2.17.2に記述

、 、 、したリミッターが働き 作動油が流失しなかったため 機長がブレーキを踏んだ際

ブレーキ圧が増加したものと推定される。

3.5.4 機長の着陸後の操作

同機が接地後、左主脚が破断したにもかかわらず、滑走路から逸脱しなかったの

は、機長がブレーキを踏み続けたこと、及び前輪の操行装置を適切に操作したこと

によるものと推定される。

3.5.5 リバース操作

接地して約１０秒後の１６時２３分５７秒に左エンジンが、同５８秒に右エンジ

ンが、リバースとなった。１６時２４分０２～０３秒に、両エンジンとも一時的に

リバースが戻されたが、２４分０４～０５秒に再びリバースとなり、同機が停止す

る直前まで継続していた。これは、機長が機体の偏向を立て直すため、いったん入

れたリバースを戻し掛けたが、リバースを解除した場合、残された滑走路長では同

機が滑走路内に停止するのが難しいと感じ、再びリバースに入れたことによるもの

と推定される。また、副操縦士も同じように感じたことから、１６時２４分０３秒

に「リバース」とコールし、機長に注意を促したものと推定される。
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３.６ 左エンジンのファン・ブレードの損傷

2.12.2に述べたように、左エンジンのファン・ブレードは損傷を受けていた。これ

は、同機が左主翼を滑走路に接触させながら滑走している間に、自機の部品の破片が

飛散し、これらがエンジンに吸い込まれ、ファン・ブレードに損傷を与えたことによ

るものと推定される。

３.７ 機内に発生した煙

ＣＡ及び乗客の口述によれば、機内には、滑走中に一時的に煙が発生したが、機体

停止時にはこれらの煙は消散していたものと推定される。この煙は、破断したブレー

キ作動油配管から漏れた作動油等がエンジンに吸い込まれ、圧縮されたエンジン内部

の高温の空気により熱せられて発生した可能性が考えられる。

３.８ シリンダーの点検

3.8.1 同社のシリンダーに対する点検

同社は、１９９５年１２月にTCD-4322-95に基づくシリンダーのＮＤＩを実施し

た。また、シリンダーをオーバーホールのため修理会社に搬入した際、2.17.8(2)

、 。及び2.17.11(4)に記述したTCD-4322A-99を実施するよう 修理会社に指示を行った

その後、同社は、オーバーホールが完了したシリンダーを同機に装備後、ＴＣＤに

従ってＮＤＩによる繰返し点検を実施していた。

なお同社は、製造者が発行した別のＳＢ（MD80-32A344）によるＮＤＩは、実施

時期に猶予があったため、実施の準備を行っていた。

以上のことから、同社は、シリンダーに対する点検をＴＣＤ／ＳＢに従い、実施

していたものと考えられ、点検方法に問題はなかったものと考えられる。

3.8.2 修理会社の点検

2.17.5に述べたように、同社の指示を受けた修理会社は、シリンダーのオーバー

ホールの際、指示どおりシリンダーのヒューズ・セクションの点検をＮＤＩにより

実施した。この点検は、メッキを剥離し、検査部位を特定しての点検であった。通

常、オーバーホールで行うシリンダー全体のＮＤＩは、磁粉探傷検査だけであり、

これに比べると、このＮＤＩは、き裂検出にはより精度が高かったものと考えられ
．

る。

また、2.17.8に述べたように、修理会社のＮＤＩの設備は校正されており、検査

担当者も有資格者であり、修理会社の点検は、製造者が推奨する方法に合致したも

のであったと推定される。



「スピン・アップ」とは、回転していなかった車輪が、着陸後機体の速度と同じ速度にまで回転が上昇す*14

ることをいう。この間、脚には後ろ向きの荷重が掛かる。
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3.8.3 シリンダーの破断

同機のシリンダーは、同社が実施した最後の点検（２０００年１０月実施）から

約６,７６０着陸回数後に破断した。

2.16.1に述べたように、同機の破断したシリンダーの破断面に残されていた疲労

き裂の長さは、最も大きいもので約０.２０inあり、製造者が述べている破断する
．

*14
可能性のあるき裂長０.１３inを上回っていた 着陸時の衝撃及びスピン・アップ。

．

によってシリンダーのヒューズ・セクションに生じた応力に強度が低下していたシ

リンダーが耐えられず破断したものと推定される。

これは、同社が行った最後の点検以降、シリンダーのヒューズ・セクションを点

検する機会が製造者により設定されていなかったことから、き裂が伸展していたこ
．

とを知る機会がなかったことが関与していたものと考えられる。

３.９ 製造者等の対応

3.9.1 最初の破断事故後

2.17.11(1)で述べたように、製造者は、最初の主脚破断事故後、シリンダーのヒ

ューズ・セクションのＮＤＩを実施することと、ブレーキ作動油配管にリストリク

ターを装備することを推奨する内容のＳＢ（MD80-32A286）を発行した。これは、

製造者がシリンダーの破断原因がギア・ウォークによる繰返し荷重によるものであ

り、ブレーキ・ラインにリストリクターを装備すれば、ギア・ウォークが防止され

るので、その時点でき裂がなければ、その後き裂が発生することはないと考えたた
． ．

めと推定される。

また、このＳＢを実施する内容のＡＤが発行され、これに基づきＴＣＤが発行さ

れた。

3.9.2 ２回目の破断事故後

2.17.11(3)で述べたように、２回目の破断事故は、リストリクターを装備し、

ＮＤＩも実施していたシリンダーで発生した。

製造者は、リストリクター装備前に発生していた検出不可能な程度の小さなき裂
．

が、その後の着陸回数の増加に伴い伸展し、破断したものと判断し、シリンダーの

（ ）ヒューズ・セクションのＮＤＩによる繰返し点検を要求するＳＢ MD80-32A286R2

を発行したものと推定される。このＳＢは、リストリクター装備後４,８００着陸
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回数までの間、１,２００着陸回数ごとに繰返し点検を行うというものであった。

しかし、その後ＳＢが改訂され（MD80-32A286R3 、これを基にＡＤが改訂されると）

ともにＴＣＤも改訂された。このＴＣＤの改訂内容は、リストリクター装備後

２,４００着陸回数を超えているシリンダーについては、ＴＣＤ発効後１,２００着

陸回数以内に１回、その後１,２００着陸回数を超えないうちに１回の計２回ＮＤＩ

を実施するというものであった。この結果、同機のシリンダーには、リストリクター

装備後約１３,４００回及び約１４,５００回でＮＤＩが実施された。

なお、２回目の破断事故から３回目の破断事故が発生するまでの約４年間に、

ＳＢ（MD80-32A286及びその後の改訂版）によりヒューズ・セクションにき裂が発
．

見されたシリンダーは４本あった。このため、製造者は、ＳＢによる対策で的確に

き裂が検出できると判断したことが考えられる。
．

3.9.3 ３回目以降の破断事故後

2.17.11(6)で述べた３回目の破断事故により、製造者はリストリクター装備後

４,８００着陸回数以降にも、シリンダーのき裂が伸展するものがあり、点検が必
．

要であると判断し、ＳＢ（MD80-32A344）を発行したものと推定される。

製造者は、３回目の破断事例からき裂の伸展速度を仮定し、ＮＤＩの点検間隔を
．

設定したものと推定される。

、 、 、また この繰返しＮＤＩを２０,０００回までとしたのは この仮定に基づけば

どのようなシリンダーでも、この回数でき裂が検出できると考えたことによるもの
．

と推定される。

しかし、３回目の破断事故からこのＳＢが発行されるまでに約１年１０ヶ月を要

しており、この間、同機のシリンダーにはＮＤＩが実施される機会がなかった。

その後、更に２件のき裂の発見が続いた後、４回目の破断事故が発生したため、
．

製造者は、このＳＢを更に改訂し、実施までの猶予を一律ＳＢ発行後１８ヶ月／

４,０００着陸回数というものから、シリンダーの使用状況に応じた期間に変更し

た。しかし、２０,０００着陸回数までという点検の限界は変更しなかった。

同社がこのＳＢを受領したのは、シリンダーが破断する３日前であり、ＳＢの指

示どおりＳＢ発行後６ヶ月以内にＮＤＩを実施すると同社が決定していたとして

も、本事故は防げなかったものと考えられる。

3.9.4 本事故発生後

本事故後、製造者は、４５０着陸回数ごとにシリンダーのヒューズ・セクション

のＮＤＩを行うようＳＢを改訂した（MD80-32A344R2 。）

また、このＳＢを実施する内容のＡＤが発行され、これを基にＴＣＤが発行され
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た。

同機のシリンダー破断面に残されていた疲労痕跡から、製造者は、３回目の破断

事例から算出したき裂の伸展速度よりもっと遅いき裂の伸展速度があると判断した
． ．

ものと推定される。また、４回目の事例から、き裂が１ヶ所の場合では破断しない
．

０.０８in程度のき裂でも複数発生すると大きなき裂と同じ効果が発生し、シリン
． ．

ダーが破断する可能性があると判断したものと推定される。

このため、き裂を発見できる最小の長さである０.０６２５inから複数発生する
．

と破断の可能性のあるき裂長である０.０８inまでき裂が伸展する間に、２回以上
． ．

のＮＤＩを実施する必要があると判断し 「ベリー･スロー」の速度でき裂が伸展す、
．

ると仮定して４５０着陸回数ごとにＮＤＩを実施すればよいと判断したものと推定

される。

３.１０ シリンダーの調査

3.10.1 シリンダー材料

2.16.1に述べたように、シリンダーを製造者に送付し、シリンダーの材料、寸法

計測等の調査を行った。この結果、シリンダーは製造者の規格どおり製造されてい

た。また、2.16.2に述べたように、シリンダーの追加調査を、ＮＩＭＳの協力を得

て実施した。その結果、シリンダーの材料に問題は認められなかった。

3.10.2 ショット・ピーニング及びグリット・ブラスト

2.16.1の脚注６に記述したように、ショット・ピーニングは金属材料の疲労強度

を増加させるための手段として、また、2.16.1の脚注４に記述したように、グリッ

ト・ブラストは、メッキを行う前の標準的な作業として確立されている。

したがって、ショット・ピーニングに併せて適切にグリット・ブラストが実施さ

れていれば、グリット・ブラストが金属材料の疲労強度に大きな影響を与えること

はないと考えられる。

、 、2.16.2(3)に述べたように ＮＩＭＳが行ったマイクロ・ハードネス試験の結果

シリンダー表面に厚さ約０.２mmの硬化層が確認されたことから、シリンダーには

適切にショット・ピーニングが行われていたものと考えられる。

しかし、ショット・ピーニングにより形成された圧縮残留応力は、大きな荷重を

受けると解放されることがあり、同機の主脚にリストリクターを装備する前に発生

したギア・ウォークによる激しい振動等により、主脚のヒューズ・セクションに大

きな応力が発生し、このため圧縮残留応力がなくなっていた可能性も考えられる。
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3.10.3 シリンダー表面の荒れ及び傷

2.16.1(2)及び2.16.2(4)に述べたように、同機の主脚シリンダー表面に荒れ及び

傷が認められた。また、表面の一部には、ブラスト材の酸化アルミニウムの粒（グ

リット）が食い込んでいるのが確認された。

表面の荒れは、製造時又は修理の過程でのショット・ピーニング又はグリット・

ブラスト作業によるものと考えられる。また、表面の傷は、グリット・ブラスト以

外の外的な力が加わる要因がないことから、製造の際に行われた不適切なグリッ

ト・ブラストにより生じた可能性が考えられる。

破断面以外の場所にあった酸化アルミニウムの粒の食い込み及び塑性変形が生じ

た様相については、３.１１に記述するとおり、同機がギア・ウォークを経験した

以前に行われた、製造時のグリット・ブラストによる酸化アルミニウム粒の吹き付

け圧力が高かったことによる可能性が考えられる。

3.10.4 シリンダー表面の傷の影響

2.16.2(5)に述べたように、疲労強度試験のために用意した試料のうち、内部切

出試料は、表面にショット・ピーニングが施されておらず、圧縮残留応力がないに

もかかわらず、高い応力を掛けても表面からは破壊しなかった。一方、表面切出試

料は、ある応力以上では表面の傷を起点として表面破壊した。

この試験結果から、ショット・ピーニングによる圧縮残留応力の有無にかかわら

ずシリンダー表面に傷がなければ内部破壊するものと考えられる。

2.16.2(1)に述べたように、同機の破断したシリンダーに残されていた疲労痕跡

は、すべて表面から発生しており、その起点部付近に異物は確認されなかった。

これらのことから、同機の主脚シリンダーは、製造後の試験飛行における激しい

振動を主脚が受けた際、不適切なグリット・ブラストにより生じていた表面の傷を

起点としてシリンダーにき裂が生じ、その後の使用に伴ってき裂が伸展し、破断に
． ．

至ったものと考えられる。また、3.10.2に述べたように、圧縮残留応力がなくなっ

たことで、き裂の伸展が抑制されなくなった可能性も考えられる。
．

高強度鋼は、表面傷に敏感であり、傷の存在は疲労強度に大きく影響を与えるの

で、航空機及びその装備品の製造者並びにこれらを整備する者は、整備や修理作業

の際表面に傷を生じさせないように十分留意する必要がある。

３.１１ グリット・ブラストの規格

2.17.9に述べたように、メッキ前に行われるグリット・ブラストの規格は、製造者

と修理会社等との間で異なっている。これは、グリット・ブラストに標準的な規格が

なく、製造者の規格又は製造者が規格を指定していない場合は修理会社等の規格で実
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施されることによるものと考えられる。

修理会社の規格は、３.１２に述べる修理会社が設定しているチタニウム・カドミ

ウム・メッキの規格中に設定しているもので、製造者指定の規格と吹き付ける圧力を

除いてほぼ同じである。

大型機の脚を修理している他の会社では、航空機の製造者（同機の製造者とは異な

る）が指定した規格で実施しているが、これは、過去にグリット・ブラストが部品に

悪影響を与えたことがあったため、吹き付ける圧力を規格の中の低い値で実施してい

るとのことである。

3.10.3に記述したグリッド・ブラストの圧力が高い可能性については、同機の主脚

はギア・ウォークを経験した後、リストリクターを装備していたことから、破断に至

る傷がギア・ウォークの経験以前に行われたグリッド・ブラストにより生じた可能性

が考えられる。このことから、製造時のグリッド・ブラストの圧力が高かった可能性

が考えられる。

３.１２ チタニウム・カドミウム・メッキの規格

シリンダー等に使われる高強度鋼は、水素脆性 を受けやすく、従来から低水素脆*15

性シアン化カドミウム・メッキ（unbrightend cyanide process）が行われてきた。

しかし、最近では、水素脆性が起き難いチタニウム・カドミウム・メッキが一般的に

使われるようになってきている。

修理会社は、航空機の脚の製造も手がけており、チタニウム・カドミウム・メッキ

。 、 、の手順を以前から確立して実施してきている この方法は 航空局の承認を得ており

また、航空機の製造者が設定した方法ともほぼ同等である。

製造会社のオーバーホール・マニュアルには、チタニウム・カドミウム・メッキが

指定されていないため、修理会社では、自社で製造した製品や他の航空機の脚の修理

に適用している修理会社の規格により実施することにしたものと推定される。

なお、シリンダーにチタンカドミウム・メッキが施されていたことは、本事故に直

接関係はなかったものと考えられる。

３.１３ 製造者が設定したシリンダー点検手法

製造者は、最初のシリンダー破断事故が発生したとき、シリンダーのヒューズ・セ

クションの点検を1回実施するＳＢを発行した。しかし、その後も繰返し破断事故が

発生し、その都度製造者はＳＢを改訂したり、別のＳＢを発行したりしている。それ
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にもかかわらず、本事故は防ぐことができなかった。

これは、製造者が最初の事故発生後に行った調査により判明した疲労き裂の痕跡の
．

長さ及び材料特性から、き裂の伸展速度を推定し点検間隔を定めるという、限られた
．

数のデータを基にたてられた仮説に基づく手法を採用したため、仮説と現実との相違

が生じ、このような結果を招いたものと考えられる。

３.１４ 消防等の対応

２.１４に記述したとおり、同機の着陸時、異常状態の発生を目撃していた空港の

消防職員が、消防車２台で同機を追走し、同機が停止後、1台が直ちに泡消火剤を散

布しており、対応は適切なものであった。これは、同空港に定期便の離着陸がある度

に、消防職員が常時機体を監視しており、これによって、本事故の場合も即座に適切

な対応が取れたことによるものと推定される。また、同空港では、事故発生の約１ヶ

月前に、事故発生時の対応訓練を実施していたことも、事故発生直後に管理事務所職

員、消防職員及び空港関係者による円滑な対応が行われたことに寄与したものと推定

される。

３.１５ 非常脱出装置の作動

機長は、機体の停止後、緊急脱出に備えＣＡに念のためスライドを展開するよう指

示し、この指示に基づき、ＣＡが後方左側サービスドアと最後尾のスライドを展開さ

せたものと推定される。前方右側スライドは機体の傾きから危険なため展開させなか

ったものと推定される。また、前方左側スライドはステアウェイを下ろすことができ

たため、展開させなかったものと推定される。これらのことから、展開させなかった

機体前方の左右スライド以外のスライドは正常に作動したものと推定される。

３.１６ 乗客乗務員の避難

同機は2.15.2に記述したとおり、スライドを、一部を除き展開したが、機長はこれ

を使っての乗客の緊急脱出は行わなかった。このことについては、次の理由により、

機長が、2.15.3.1に記述した緊急脱出に至る事態と判断しなかったことによるものと

推定される。

(1) 乗務員は、火災が発生した場合を想定してスライドを展開したが、現場に

駆けつけた消防車から泡消火剤が撒布されており、機内の煙も一時は発生

したものの消散していたことから、火災の発生はないと乗務員が判断した

こと

(2) 同機は機体が傾いてはいるものの、2.1.1に記述した、約１０°の傾きで

あり、乗務員は異常傾斜と思わなかったこと
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(3) 接地から停止するまでの間に大きな衝撃を乗務員が受けなかったこと

さらに機長は、 ステアウェイが使用できたこと及びスライドから乗客を降ろした

場合、乗客が負傷する可能性が高いと考えたことから、通常のステアウェイにより乗

客を降機させたものと推定される。

その後、乗務員は、ステアウェイの傾きのため降機できなかった数人の乗客を駆け

つけた消防職員との連携により降機させた。このことから、乗客の避難に関して両者

の連携が適切に行われていたものと推定される。

副操縦士は、乗客が降機した後、火災が発生しても安全と考えられる風上側に乗客

を誘導した。この副操縦士の指示は適切なものであった。

2.15.1に述べたように、全員の降機には約１０分を要したものと推定される。これ

は、機体が左に傾いたことにより、ステアウェイが傾き、足元が不安定となり、急い

で降りると負傷をする可能性があったこと、及び緊急に脱出する必要がなかったこと

から、乗客が急いで降機しなかったことによるものと推定される。

全員降機の確認は、機長とＣＡにより行われたものと推定される。これらのことか

ら、本事故においては、緊急脱出は行われなかったが、2.15.3.2に記述した、緊急脱

出の基準任務に準じた手順により、乗客の降機が行われたものと推定される。

３.１７ 乗客の負傷原因

２.１３に述べたように、本事故時、３名の乗客が軽傷を負った。2.1.1に述べたよ

うに、着陸時の垂直加速度は、１.２～１.３Ｇであり、着陸としては異常な衝撃では

なく、また、着陸後も機体はほぼ直進しており、重大な負傷の原因となり得るような

前後左右の大きな加速度は生じなかったものと推定される。通路左側の座席に着座し

ていた３名の乗客が負傷しているが、着座位置は前後に分散しており、それぞれの負

傷した原因を特定することはできなかった。

４ 原 因

本事故は、同機が、徳之島空港へ着陸直後に左主脚のシリンダーが破断したため、

機体が左に傾き、左主翼が滑走路面を擦りながら滑走し、機体が中破したことによる

ものと推定される。

シリンダーが破断したことについては、リストリクター装備前に発生したギア・ウ

ォークにより、ヒューズ・セクションに大きな応力が掛かりシリンダー表面に小さな

き裂が発生し、これが機体の使用に伴い徐々に伸展し、破断に至ったものと考えられ
．
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る。

なお、シリンダー表面にグリット・ブラストによると考えられる傷が存在していた

ことも、き裂の発生に関与したことが考えられる。
．

また、シリンダーに生じていたき裂を同社が定期点検等の機会に発見できなかった
．

ことについては、き裂を発見するための点検間隔及び点検時期が製造者により適切に
．

設定されていなかったことが関与したものと考えられる。

５ アメリカ合衆国の意見

事故機の設計・製造国であるアメリカ合衆国の代表から、本報告書に対する意見の

提出があった。意見のうち、本報告書に反映しなかったものについて、国際民間航空

条約付属書１３の６.３項に基づき添付する。

（別添２参照）
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付図３ ダグラス式ＤＣ－９－８１型三面図 
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付図４ 主脚シリンダーの構造 
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 写真１ 事故機 
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 写真３ 主な損傷箇所 
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写真４ 左主翼前桁の変形 
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 写真６ 主脚破断部 
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写真８ 破断したシリンダー 
         （NTSB より） 
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        写真９ 破 断 面（NTSB より） 
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写真１０ 起点１の破断面拡大 
                     （NTSB より） 
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写真１１ シリンダー表面に食い込んだ酸化アルミニウ
ム                  （NIMS より） 
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写真１２ シリンダー表面の傷 
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別添１ 同機の破断した左主脚の経歴 

年 月 日 内容 
製造後の着

陸回数 

ｵｰﾊﾞｰﾎｰﾙ後の

着陸回数 

1989,08 ＪＡ８２９５製造時、左に装備 ０  

1989,08,03 地上での RTO 試験時、ブレーキに激しいチャ

タリングが発生。ブレーキ・システムのエア

ブリードを実施。 

  

1989,08,04 ３回目の試験飛行時、RTO 試験においてブレ

ーキに激しいチャタリングが発生した。左の

シミーダンパーを交換し、ブレーキ・システ

ムのエアブリードを実施した。しかし、状況

が変わらなかったため、アンチスキッド・コ

ントロール・ボックス等を交換した。 

  

1989,08,05 ４回目の試験飛行時、RTO 試験において、初

期の振動が激しく、また、ブレーキ温度が高

めであった。すべてのブレーキ・アッセンブ

リ、アンチスキッド・コントロール・ボック

ス等を交換した。 

  

1989,08,12 同社がＪＡ８２９５受領   

1992,04,26 ＳＢ MD80-32-246 に従って、左右のブレー

キ・ラインにリストリクターを装着した。 

４,９２８  

1995,02,26 ハードランディング気味に着陸したという

機長報告があった。製造者のマニュアルのハ

ードランディング発生時の点検項目に従っ

て特別点検を実施し、異常のないことを確認

した。 

９,９９４  

1995,12,20 TCD-4322-95（準拠 MDC SB MD80-32A286）に

従って、左右主脚シリンダーのき
．
裂の有無の

点検を実施（き
．
裂発見されず）。 

１１,５００  

1999,07,28 オーバーホール時間に到達したため、左右の

主脚をＪＡ８２９５から取り卸した。 

１８,３４２  

2000,03,20 修理会社でオーバーホール実施 

オーバーホール時、TCD 4322A-99（準拠

MDC SB MD80-32A286R3）に従って、シリンダ

ーのき
．
裂の有無の点検を実施（き

．
裂発見され

ず）。 

１８,３４２ ０
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2000,04,04 同機の左位置に装着された。（右側から取り

卸された主脚は、オーバーホール完了後、他

の機体（ＪＡ８４９６）の右位置に装着され

た） 

１８,３４２ ０

2000,10,14 左右主脚シリンダーについて、TCD-4322A-99

（準拠 MDC SB MD80-32A286 R3）に従って、

シリンダーのき
．
裂の有無の点検を実施（き

．
裂

発見されず）。 

[SB に指定されている最後の点検] 

１９,４１９ １,０７７

2004,01,01 左主脚シリンダー破断。 

破断時の左主脚の総着陸回数は、２６,１７６

回、オーバーホール後の着陸回数は、７,８３４

回であった。 

２６，１７６ ７,８３４

 



 

- 56 - 

 

       別添２  アメリカ合衆国の意見          
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注：署名及び電話番号等は米国代表者の要請により黒塗りした。 



≪参 考≫

本報告書本文中に用いる解析の結果を表す用語の取扱いについて

本報告書の本文中「３ 事実を認定した理由」に用いる解析の結果を表す用語は、

次のとおりとする。

①断定できる場合

・・・「認められる」

②断定できないが、ほぼ間違いない場合

・・・「推定される」

③可能性が高い場合

・・・「考えられる」

④可能性がある場合

・・・「可能性が考えられる」




