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Ⅱ 個 人 所 属 ＪＡ１２ＫＵ

平成１５年１１月２８日

航空・鉄道事故調査委員会



本報告書の調査は、日本アジア航空株式会社所属JA8129他１件の航空重

大インシデントに関し、航空・鉄道事故調査委員会設置法及び国際民間航

空条約第１３附属書に従い、航空・鉄道事故調査委員会により、航空事故

の防止に寄与することを目的として行われたものであり、航空重大インシ

デントの責任を問うために行われたものではない。

航空・鉄道事故調査委員会

委員長 佐 藤 淳 造



Ⅰ 日本アジア航空株式会社所属 ＪＡ８１２９
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航空重大インシデント調査報告書

所 属 日本アジア航空株式会社

型 式 ボーイング式７４７－２００Ｂ型

登録記号 ＪＡ８１２９

発生日時 平成１５年２月１３日 １２時５５分ごろ

発生場所 那覇市の北西約１８０nmの海上上空

平成１５年１１月 ５ 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 勝 野 良 平

委 員 加 藤 晋

委 員 松 浦 純 雄

委 員 垣 本 由紀子

委 員 山 根 三郎

１ 航空重大インシデント調査の経過

１.１ 航空重大インシデントの概要

本件は、航空法施行規則第１６６条の４第６号に規定された「発動機の破損（破片

が当該発動機のケースを貫通した場合に限る。）」に準ずる事態として同条第１４号

に該当することから、航空重大インシデントとして取り扱われることとなったもので

ある。

日本アジア航空株式会社所属ボーイング式７４７－２００Ｂ型ＪＡ８１２９は、平

成１５年２月１３日（木）、同社の定期２０１便として、１０時３９分、新東京国際

空港を離陸した。台湾の台北国際空港へ向けて飛行中、那覇市北西の約１８０nmの海

上上空において、フライトレベル２６０から２８０へ上昇中、１２時５５分ごろ、同

機に大きな衝撃音とともに強い振動が発生した。運航乗務員が、Ｎｏ.２エンジンの

ノーズ・カウルに穴が開いているのを発見したため、目的地を那覇空港に変更して、

１３時４０分、同空港に着陸した。
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同機には、機長ほか乗務員１７名及び乗客２９８名計３１６名が搭乗していたが、

乗客及び乗務員に負傷者はいなかった。

１.２ 航空重大インシデント調査の概要

1.2.1 調査組織

航空・鉄道事故調査委員会は、平成１５年２月１３日、本重大インシデントの調

査を担当する主管調査官ほか１名の航空事故調査官を指名した。

1.2.2 外国の代表、顧問

本調査には、重大インシデント機の設計・製造国であるアメリカ合衆国の代表が

参加した。

1.2.3 調査の実施時期

平成１５年２月１３日～１５日 機体調査及び口述聴取

平成１５年２月１７日 エンジン詳細調査

平成１５年３月２５日及び２６日 ファン・ブレードの破断面調査

（アメリカ合衆国事故調査当局（ＮＴＳＢ）の協力を得て、調査を実施した。）

平成１５年９月１９日～１０月２３日 設計・製造国への意見照会

1.2.4 航空局への情報提供

平成１５年２月２１日、航空局に対して、事実調査で得られた情報として、ファ

ン・ブレードの破断面に疲労破壊特有の痕跡模様らしいものが確認されたこと等の

事実を通知した。

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。

２ 認定した事実

２.１ 飛行の経過

日本アジア航空株式会社所属ボーイング式７４７－２００Ｂ型ＪＡ８１２９（以下

「同機」という。）は、平成１５年２月１３日、日本アジア航空株式会社（以下「同

社」という。）の定期２０１便として、新東京国際空港から台湾の台北国際空港に向け
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て飛行していた。

新東京空港事務所に通報された同機の飛行計画の概要は、次のとおりであった。

飛行方式：計器飛行方式､出発地：新東京国際空港､巡航速度：４９３kt、巡航高

度：フライトレベル２６０、経路：ＴＥＴＲＡ（ポイント）～ＨＭＥ（羽田VOR/

DME）～ＫＣＣ（名古屋VORTAC）～航空路Ｖ２８～ＳＡＮＤＡ（ポイント）～

ＡＪＥ（淡路VOR/DME）～ＫＲＥ（高知VOR/DME）～ＤＯＮＫＹ（ポイント）～

ＨＫＣ（鹿児島VORTAC）～航空路Ａ１～ＡＰＵ（アンプVOR/DME）、目的地：台

北国際空港、移動開始予定時刻：１０時００分、所要時間：３時間３６分、持久

時間で表された燃料搭載量：５時間１９分

同機は、乗務員１８名、乗客２９８名計３１６名が搭乗し、新東京国際空港を１０

時３９分に離陸した。その後、フライトレベル（以下「ＦＬ」という。）２６０で飛

行中に、揺れを避けるためにＦＬ２８０へ上昇しようとエンジンの推力を上げた。上

昇中の１２時５５分ごろ、那覇市の北西約１８０nmの海上上空で、「ドン」という衝

撃音とともに横揺れが発生し､Ｎｏ.２エンジンのＥＧＴ（Exhaust Gas Temperature､

エンジンの排気ガス温度）が急激に上昇した。機長は、Ｎｏ.２エンジンを停止した

後、客室乗務員より、Ｎｏ.２エンジンに穴が開いているとの通報を受けたため、航

空機関士に客室からエンジンの状態を確認することを指示した。航空機関士が客室か

ら目視で確認すると、Ｎｏ.２エンジンのノーズ・カウルに穴が開いていた。このた

め、１３時０２分ごろ那覇管制区管制所（以下「那覇コントロール」という。）に対

し那覇空港への目的地の変更の要求をした後、１３時４０分、同空港に着陸した。

機長、副操縦士、航空機関士及び客室乗務員によれば、重大インシデントの発生状

況は、概略次のとおりであった。

(1) 機長及び副操縦士

新東京国際空港出発前に、運航乗務員３名で、各エンジン部分も含め機体の

飛行前点検を実施したが異常はなかった。

新東京国際空港を１０時３９分に離陸し、飛行計画どおりＦＬ２６０を飛行

中､高知付近の上空で弱い揺れがあった。また､同社の他の航空機がＦＬ２６０

で弱い揺れを感じたとの連絡を受けたため､同機は､ＦＬ２４０へ高度を変更し

飛行した。

航空路Ａ１上のＲＵＳＡＲポイントを過ぎたところで、ＦＬ２６０へ上昇し

飛行していたら、薄い雲の隙間があり揺れる可能性があると思った。

そこで、ＲＵＳＡＲポイントを過ぎＢＵＬＡＮポイント手前約１３０nm付近

で、ＦＬ２６０からＦＬ２８０へ上昇するため、エンジン推力を上げて上昇し

ていると、「ドン」という衝撃音と振動があった。この振動は、明らかに気流

によるものではなかった。このとき、Ｎｏ.２エンジンのＥＧＴが９４０℃ま
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で上昇し、ＥＧＴ計の橙色灯が点灯し、ＥＰＲ（Engine Pressure Ratio、エ

ンジンの入口と出口の圧力比）が約１.５２で固定してしまった。これらの結

果により、Ｎｏ.２エンジンが破損したものと判断した。

直ちに、Ｎｏ.２エンジンの推力を絞るとファン回転数及びＥＧＴが減少し､

緊急時の「Inflight Engine Failure and Shutdown」の処置を実施しエンジン

を停止した。その後、那覇コントロールに対して、エンジンが破損した旨を通

報した。これに対し那覇コントロールから、ＦＬ２８０を維持できるかとの問

い掛けがあり、これに対して可能な旨を通報した。

その後、客室乗務員からＮｏ.２エンジンに穴が開き、パネルが剥がれてい

るとの通報があったため、航空機関士が客室からＮｏ.２エンジンを確認した｡

確認の結果、航空機関士は、ノーズ・カウルに穴が開いていること及びエンジ

ン自体が振動していることから、ファン・ブレードが破断している可能性があ

ることを報告した。このため、那覇空港へ目的地を変更することが最善と判断

した。

この段階で､同機は、エンジンに振動はあったが､各システムに異常はなかっ

たため、管制機関に対して緊急事態は宣言せず、目的地を那覇空港に変更する

旨の要求をした｡その後、飛行を継続し１３時４０分ごろ那覇空港に着陸した｡

「ドン」という衝撃音及び機体が全体的に振動し始めたのは、航空路Ａ１上

のＢＵＬＡＮポイント手前約１３０nmで、１２時５５分ごろであった。

(2) 航空機関士

新東京国際空港を出発する前に、搭載用航空日誌により、修理が持ち越され

たエンジン関係の不具合がないことを確認した。

新東京国際空港を離陸した後、巡航高度のＦＬ２６０へ到達し、エンジン計

器の指示に問題がないことを確認した。

その後、雲があり揺れを避けるため、ＦＬ２６０からＦＬ２８０へ上昇の許

可を得て、ＭＣＴ(最大連続推力)にパワーを入れ上昇を始めた瞬間、急に「ド

ン」という衝撃音と同時に、Ｎｏ.２エンジンのＥＧＴが急激に上昇しＥＧＴ

計内の橙色灯が点灯したため、スラスト・レバーを引いた。

このとき、当該スラスト・レバーは、アイドルの位置までは引いていなかっ

たが、それでもＥＧＴが下がらないため、アイドルの位置まで引いた。

今回は、機体全体が振動しており、気流による振動ではないと感じた。

ＥＰＲは最大限界の近く約１.５で固着したような状態となり、ＥＧＴは異

常に上昇していたため、Ｎｏ.２エンジンを停止した。

その後、客室乗務員からＮｏ.２エンジンに異常があるとの連絡を受け､１階

客室ビジネス・クラスの後部座席からエンジンを確認したところ、ノーズ・カ
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ウルに穴が開いていたため、ファン・ブレードが破断したと判断し、機長に最

寄りの空港へ降りるよう進言した。以後、３基のエンジンにより通常の飛行を

した。また、同機の機体の振動は、かなり低速になるまで続いていた。

(3) 客室乗務員

機内サービスの後片付けをしていると、１２時５０分ごろから軽い揺れが始

まった。タービュランスによる揺れかと思っていたら、続いて振動があり「ド

ン」という衝撃音が発生し、更に振動が続いた。

通常の揺れと違って衝撃音を伴っていたことから、Ｌ２（左側、前から２番

目）ドアの窓から外を見たら、Ｎｏ.２エンジンのノーズ・カウルに穴が開き

内部の部材が見えていた。このため、操縦室へエンジン外壁に損傷がある旨の

緊急連絡をした。今回の揺れについては、最初「カタカタ」と軽い揺れが始ま

り、「ドン」という衝撃音が発生するまでは１分間もなかった。衝撃音発生以

降の振動は、機体全体が揺れている感じで、機体後部でも振動は大きかった。

先任客室乗務員は、１２時５８分ごろＮｏ.２エンジンが不調となったが混

乱しないようアナウンスした。その後、１３時１０分ごろ機長からＮｏ.２エ

ンジン不調のため目的地を変え那覇空港へ着陸する旨のアナウンスをした後、

那覇空港に着陸した。

重大インシデント発生地点は、那覇市の北西約１８０nmの海上上空で、高度約

２７,０００ftであった。発生時刻は、１２時５５分ごろであった。

（付図１参照）

２.２ 人の負傷等

乗客２９８名､乗務員１８名、合計３１６名が搭乗していたが負傷者はいなかった｡

２.３ 航空機の損壊に関する情報

重大インシデント発生後、機体を調査した結果、Ｎｏ.２エンジン以外に機体外部

に損傷は認められなかった。なお、Ｎｏ.２エンジンの破損状況は、以下のとおりで

あった。

(1) Ｎｏ.３５ファン・ブレードは、取付部から約１９cmの部位で破断しており､

さらに、破断した破片は少なくとも３個以上の破片に分断されていた。破断し

た破片のうち最も付根側の破片は長さが約２０cmあり、ファン・ブレードとそ

の約３０cm後方にある整流板の間で発見された。また、ファン・ブレードの先

端から約１０cmの部分は、ファン・ブレード前方にあるノーズ・カウル内壁の

３時の位置（エンジンを後ろから見て、時計の文字盤で表した位置。以下同

じ｡）に突き刺さっていた。ファン・ブレード全体の長さは約７０cmであり、
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残り約２１cmの部分については、回収されなかった。

(2) エンジンのノーズ・カウルの４時方向の位置に貫通穴(軸方向最大約３４cm､

円周方向最大約４４cm）が開いていた。

(3) ノーズ・カウル内壁の一部が損傷していた。

(4) エンジンのテール・コーンの取付ボルトの一部が破断していた。

(5) 破断したＮｏ.３５以外のファン・ブレード（４５枚）については、そのほ

とんどが損傷していた。

（付図２及び写真１、２、３参照）

２.４ 航空機以外の物件の損壊に関する情報

な し

２.５ 航空機乗組員等に関する情報

(1) 機 長 男性 ５４歳

定期運送用操縦士技能証明書(飛行機) 平成 ２ 年 ３ 月 ９ 日

限定事項 陸上多発機 昭和４９年１０月１９日

ボーイング式７４７型 昭和５７年 ４ 月 ２ 日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成１５年 ３ 月３１日

総飛行時間 １３,４０７時間２５分

最近３０日間の飛行時間 ５２時間０１分

同型式機飛行時間 １３,０６９時間０６分

最近３０日間の飛行時間 ５２時間０１分

(2) 副操縦士 男性 ４６歳

事業用操縦士技能証明書(飛行機) 平成 ５ 年１１月２９日

限定事項 陸上多発機 平成 ６ 年 ２ 月２５日

ボーイング式７４７型 平成 ７ 年 ２ 月１５日

計器飛行証明（飛行機） 平成 ６ 年 ６ 月２２日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成１５年 ５ 月２０日

総飛行時間 ４,２４６時間０８分

最近３０日間の飛行時間 ３５時間３６分

同型式機飛行時間 ２,８１７時間２１分

最近３０日間の飛行時間 ３５時間３６分
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(3) 航空機関士 男性 ５１歳

航空機関士技能証明書(飛行機) 昭和５６年 ５ 月２２日

限定事項 陸上多発機 昭和５６年 ５ 月２２日

ボーイング式７４７型 昭和５６年 ５ 月２２日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成１５年 ９ 月２５日

総飛行時間 １１,６７１時間５７分

最近３０日間の飛行時間 ５４時間４４分

同型式機飛行時間 １１,６７１時間５７分

最近３０日間の飛行時間 ５４時間４４分

２.６ 航空機に関する情報

2.6.1 航空機

型 式 ボーイング式７４７－２００Ｂ型

製 造 番 号 ２１６７８

製造年月日 昭和５４年 ２ 月１６日

耐空証明書 第東－１２－１７４号

有効期限 平成１２年６月１５日から整備規程（日本航空株式会社又は

本航空機を日本航空株式会社との共通事業機として使用する

その他の航空運送事業者）の適用を受けている期間

総飛行時間 ６７,６２１時間３２分

定期点検(6M/29C )後の飛行時間 ３０８時間３２分点検、平成１４年１２月２７日実施

2.6.2 Ｎｏ.２エンジン

型 式 プラット・アンド・ホイットニー式ＪＴ９Ｄ－７Ａ型

製 造 番 号 ６８５９１４

製造年月日 昭和４８年１０月３０日

総使用時間 ７２,５９１時間３６分

定期点検( )後の飛行時間 ２０２時間３５分前回のＯ／Ｈ、平成１４年１０月８日実施

同機への装着日 平成１５年 １ 月１３日

装着後の飛行時間 ２０２時間３５分

2.6.3 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・ジェットオイルⅡであった｡
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２.７ 気象に関する情報

機長によれば、重大インシデント発生地点付近（ＢＵＬＡＮポイント手前約１３０

nm）のＦＬ２６０付近の高度では､有視界気象状態で、天気は良かった。しかし､ＦＬ

２４０付近には、極めて薄い雲があり、機体が少し揺れていた。

２.８ 飛行記録装置及び操縦室音声記録装置に関する情報

同機には、米国ハネウェル社製９８０－４１００－ＤＸＵＳ型デジタル式飛行記録

装置（以下「ＤＦＤＲ」という。）、及び３０分間の操縦室の音声を記録できる米国

コリンズ社製５２２－４０５７－０１０型操縦室用音声記録装置（以下「ＣＶＲ」と

いう。）が装備されていた。

ＤＦＤＲには､重大インシデントに関連のあるエンジンのデータが記録されていた｡

また、ＣＶＲには、同機が那覇空港に着陸後、駐機場に停止したときからさかのぼ

って３０分前までの音声が記録されていたが、それ以前の記録は上書き消去されてい

たため、重大インシデント発生時の音声記録は、残されていなかった。

２.９ 事実を認定するための試験及び研究

2.9.1 Ｎｏ.２エンジンのＮｏ.３５ファン・ブレードの使用時間等

Ｎｏ.３５ファン・ブレードの使用時間及び使用サイクルは各々６７,６０５時間､

２５,３４０サイクルであった。また、使用年数については、昭和４９年６月２８

日に整備が実施されていたことから、少なくとも２８年以上であった。

2.9.2 Ｎｏ.２エンジンのＮｏ.３５ファン・ブレード破断面の詳細調査

重大インシデント発生時に同機に装着されていたＮｏ.３５ファン・ブレードの

破片を収集し、光学顕微鏡、走査型電子顕微鏡及びエネルギー分散型成分分析装置

を使用して各破断面を調査した。調査結果は、以下のとおりであった。

(1) 各破断面の目視及び光学顕微鏡による観察

２.３(1)で記述したように、ファン・ブレードは少なくとも４個以上に分

断されていたが、回収された破片は取付部に残っていたものを含め３個であ

ったため、これら３個の破片について調査を実施した。（付図２及び写真３

参照）

それぞれの破片の破断面を確認したところ、取付部に残っていた破片の破

断面には、疲労破壊特有の痕跡（ビーチマーク）が発見された。一方、その

他の破片の破断面は、衝撃的なせん断力等により引きちぎられたような状態

であるか又は著しく摩耗していた。（写真４参照）

上記ビーチマークは､付根部から約１９cmの位置の後縁部分を起点として､



- 9 -

前縁方向に約６cmの長さまで伸展しており、その残部の破断面は、瞬時に破

壊した様相を呈していた。

なお、ファン・ブレードの材質は、チタンに質量比で６％のアルミニウム

及び同４％のバナジウムを加えたチタン合金であった。

(2) ビーチマークが発見された破断面の走査型電子顕微鏡及びエネルギー分散

型成分分析装置による観察

① 亀裂起点部には欠けたような痕跡があり、その痕跡には微少な亀裂があ

った。（写真５参照）

② 上記痕跡付近の成分を分析したところ、チタン、アルミニウム及びバナ

ジウム以外の不純物は認められなかった。

③ 破断面の深さ方向の組織に関して、破断面を含むファン・ブレードの凸

面を観察した結果、亀裂の起点部から扇状に、(a)母材組織とは明らかに

異なる針状の異常組織（亀裂起点部から前縁方向へ約０.４mm、取付部方

向へ約１.２mmの範囲）、(b)熱影響を受けた組織（同約１mm、約２mmの範

囲）、(c)正常な母材組織の三層に分離していることが認められた。

（写真６参照）

(a)のような異常組織は、一度融解した組織が再凝固した際に生じるも

のであり、この組織には、母材組織には見られない微細な穴が数個存在し

ていた。

④ ①の欠けたような痕跡は異常組織部に発生しており、微少な亀裂も異常

組織部から伸展していた。

⑤ 三層に分離した組織の硬度を測定した結果、異常組織、熱影響組織、母

材組織の各値は､それぞれロックウェル硬さ（ＨＲＣ) でＨＲＣ５４､(注１)

ＨＲＣ４４、ＨＲＣ３８であり、表層にある異常組織が最も硬度が高い状

態、すなわち、もろい状態であった。

(注１)「ロックウェル硬さ」とは、試片表面に、一定の形状をした突起物を一定

の荷重で押し付けた後、試片表面に生じたくぼみの大きさを計測することに

より得られる硬度のことである。

2.9.3 Ｎｏ.３５ファン・ブレード以外のファン・ブレードの損傷

Ｎｏ.３５ファン・ブレード以外のすべてのファン・ブレードに損傷があり、こ

れらの損傷について調査したところ、ビーチマークは発見されず、衝撃によって引

きちぎられたような痕跡があった。
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2.9.4 Ｎｏ.２エンジンのＥＰＲセンサー部分の損傷

ＤＦＤＲの記録結果から、Ｎｏ.２エンジン・ファン・ブレードが破断したと推

定される１２時５４分５１秒以降ＥＰＲの値は、これまで１.４９２であったもの

が、急激に１.５１５に上昇し、それ以降は、エンジンを停止するまで１.５１５を

記録したまま変化しない状態であった。

ＥＰＲのセンサー部分であるＥＰＲトランスミッターを調査した結果、エンジン

入口部で吸い込んだ空気の圧力を受感するベローの機械的な動きを電圧変化に変換

する電圧変換部の保持部が緩んでいたため、吸い込んだ空気の圧力が電気信号に正

しく変換されない状態であった。

２.１０ その他必要な事項

2.10.1 Ｎｏ.３５ファン・ブレードの溶接等作業

Ｎｏ.３５ファン・ブレードには､本重大インシデント発生以前に､アーク・バー

ンの発生する可能性のある作業として､昭和５５年８月２５日､シュラウド 接（注２）

触面に対して溶接による修理作業及び平成８年４月２２日シュラウド接触面に対し

てコーティング再生修理作業を実施した。

(注２)「シュラウド」とは、ファン・ブレードの先端から約１２cm及び約３６cm

の位置に作り付けられた板状の突起物のことである。ファン・ブレードは、

若干の遊びを残してハブに取り付けられているが、ファンが回転中は隣同士

のブレードのシュラウドが触れ合うことによって、ブレードの変形や勝手な

動きを抑え、安定した回転を得ている。

2.10.2 ファン・ブレードに対して要求される整備作業

Ｎｏ.３５ファン・ブレードを含むプラット・アンド・ホイットニー式ＪＴ９Ｄ

－７Ａ型エンジンのファン・ブレードに対しては、同社の整備規程により、主に次

のような整備が義務付けられている。

(1) ファン・ブレードを取り卸して、ソフト２,０００サイクルごと に（注３）

整備工場で実施しなければならない整備項目

① 付根部に対する渦電流探傷検査

（注４）② 付根部に対するショット・ピーニング

③ 前縁浸食部に対する浸食の修理

④ ファン・ブレード全体に対するアーク・バーン の目視検査（注５）

⑤ 付根部に対する摩耗の目視検査

(2) 航空機に取り付けた状態で、１５０飛行時間ごと（最大１８０飛行時間）

に実施しなければならない整備項目
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① シュラウド部に対する亀裂、その他の損傷の目視検査

② 前縁及び後縁に対する引っかき傷､へこみ､アーク・バーン等の目視検査

(注３)「ソフト２,０００サイクルごと」とは、ファン・ブレードを取り卸した

際の当該ファン・ブレードの前回の同一作業実施からの使用サイクルが、

２,０００サイクルを超える場合にのみ適用となる実施間隔のことである。

(注４)「ショット・ピーニング」とは、金属部品の表面に小さな鋼球やグラス・

ビードを打ち付けて微細なくぼみを作り､表面を硬化させ､かつ圧縮の残留応

力を発生させて、疲労強度及び応力腐食割れに対する抵抗力を増す表面処理

方法のことである。

(注５)「アーク・バーン」とは、放電によって発生した熱により、金属等が焼け

焦げ又は融解する事象のことである。

2.10.3 Ｎｏ.３５ファン・ブレードの重大インシデント発生直前の整備作業

重大インシデント発生直前に、Ｎｏ.３５ファン・ブレードに対して実施された

整備は次のとおりである。

(1) 平成１１年８月４日～１１月２２日

整備工場において、ファン・ブレードを取り外した状態で、整備規程に従

って、以下の事項を実施した。

① 付根部に対する摩耗の目視検査及び渦電流探傷検査

② 付根部に対するショット・ピーニング

③ ファン・ブレード全体に対する亀裂、その他の損傷の目視検査等

(2) 平成１４年３月８日～８月１９日

整備工場において、ファン・ブレードを取り外した状態で、整備規程に従

って、以下の事項を実施した。

① シュラウド部に対する亀裂、その他の損傷の目視検査

② ファン・ブレード全体に対する亀裂、引っかき傷、へこみ及びアーク・

バーンの目視検査

③ 前縁の浸食修理等

(3) 平成１５年１月２７日

航空機にエンジンが取り付けられた状態で、整備規程に従って、以下の事

項を実施した。

① シュラウド部に対する亀裂、その他の損傷の目視検査

② 前縁及び後縁に対する引っかき傷、へこみ、アーク・バーン等の目視検

査等
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2.10.4 アーク・バーンに起因するファン・ブレード破断の事例

プラット・アンド・ホイットニー式ＪＴ９Ｄ－７Ａ型は、全世界で３０年以上使

用されており、現在も７６０基が使用されているが、アーク・バーンによりファン

・ブレードの一部が融解後再凝固したことに起因してファン・ブレードが破断した

事例は、全世界で本件を含め５件である。また、国内の航空会社においても、当該

型式のエンジンに対して３０年以上の使用実績があるが、本件のような事例は初め

てである。

３ 事実を認定した理由

３.１ 解析

3.1.1 機長、副操縦士及び航空機関士は、適法な航空従事者技能証明書及び有効な

航空身体検査証明書を有していた。

3.1.2 同機は、有効な耐空証明を有しており、所定の整備が行われていた。

3.1.3 重大インシデント発生当時の気象は､本件に関連はなかったものと推定される｡

3.1.4 取付部に残っていた破片の破断面には、疲労破壊の特徴的模様であるビーチ

マークが認められたことから、付根部から約１９cmの位置の後縁部分を起点とした

亀裂が伸展したものと推定される。ビーチマークの長さから、疲労破壊による亀裂

が高サイクル疲労により約６cm伸展し、残部は瞬時に破断したものと推定される。

上記以外の破片の破断面は、衝撃的なせん断力等により引きちぎられたような状

態であること、及びＮｏ.３５ファン・ブレード以外のファン・ブレードも損傷し

ていることから、付根部から約１９cmで破断した長さ約５１cmの破片は、他のファ

ン・ブレードとの衝突によるせん断力等により、少なくとも３個以上の破片に分断

されたものと推定される。ビーチマークが発見された破断面と対をなすと推定され

る破断面は、ファン・ケースの内壁等に接触し摩耗していた。

なお、亀裂の伸展速度については､エンジンの使用条件を含む多様な飛行形態等､

多くの事項を考慮する必要があり、これらの事項を定量的に決定することは困難で

あることから、特定することはできなかった。

Ｎｏ.３５ファン・ブレード以外のファン・ブレード及びノーズ・カウル内壁の

損傷並びにテール・コーンの取付ボルトの破断については、Ｎｏ.３５ファン・ブ
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レードの破断による二次的損傷と推定される。

3.1.5 亀裂が発生したことについては、Ｎｏ.３５ファン・ブレードの後縁の一部

分が、アーク・バーンにより空気中で融解した後、急速に再凝固した際、硬化

（脆化）を伴う組織変化が発生し、その硬化した部分が破損したことにより、破損
ぜい か

部分から亀裂が発生したものと推定される。

3.1.6 Ｎｏ.３５ファン・ブレードの後縁にアーク・バーンが発生したことについ

ては、2.10.1に記述したとおり、シュラウド接触面を修理したときに発生した不適

切なアーク放電等による可能性が考えられるが、特定することはできなかった。

3.1.7 Ｎｏ.３５ファン・ブレードには、2.10.3に記述したとおり、整備工場にお

いてファン・ブレードを取り外した状態で、付根部に対する渦電流探傷検査、その

他の部分に対する目視検査が実施されていたが、これらの検査ではアーク・バーン

及び亀裂を検出できなかったものと推定される。

アーク・バーンについては、目視検査がその検出に最も有効な方法であると考え

られているが、今回、アーク・バーンによる亀裂が目視検査により発見できなかっ

た。このことについては、アーク・バーンの範囲が非常に小さく局所的であったこ

とによるものと推定される。

亀裂の存在については、金属表面の探傷には有効な方法である渦電流探傷検査又

は拡大鏡等を使用した詳細な目視検査をファン・ブレードの前縁及び後縁の全体に

わたって実施していれば、発見することができた可能性が考えられる。

3.1.8 Ｎｏ.２エンジンのＥＰＲ指示値が１.５１５で固定したことについては、エ

ンジン入口部で吸い込んだ空気の圧力を受感するベローの機械的な動きを電圧変化

に変換する電圧変換部の保持部が、ファン・ブレードの破断に伴う衝撃により緩ん

だため、吸い込んだ空気の圧力が電気信号に正しく変換されなかったことによるも

のと推定される。

４ 原 因

本重大インシデントは、同機が上昇中、Ｎｏ.２発動機のファン・ブレードの一部

が疲労破断したため、発動機が破損し、かつ、ファン・ブレードの破片が発動機のノ
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ーズ・カウルを貫通したことによるものと推定される。

ファン・ブレードの一部が疲労破断したことについては、当該ファン・ブレードの

後縁に、アーク・バーンによる硬化を伴った組織変化が発生し、その部分が破損した

ことにより亀裂が発生して破断に至ったものと推定される。

５ 参考事項

５.１ 国土交通省航空局が講じた措置

平成１５年２月２１日に、航空・鉄道事故調査委員会が本重大インシデントに関す

る事実調査の過程で得られた情報を提供したことに対し、平成１５年２月２１日付け

で国土交通省航空局は、以下の措置を行った。

5.1.1 同機に装備されているエンジンと同一型式（プラット・アンド・ホイットニ

ー式ＪＴ９Ｄ－７Ａ型）のエンジンを装備した航空機が、国内で他に５機運航して

いることから、緊急の対策として平成１５年２月２８日までにファン・ブレードの

詳細な目視検査を行い､その結果の報告を求める内容の耐空性改善通報を発行した｡

5.1.2 設計・製造国の航空当局である米国連邦航空局に対しては、重大インシデン

トの発生を通知するとともに、適切な対策の検討を依頼した。

５.２ 航空会社が講じた措置

同社並びにプラット・アンド・ホイットニー式ＪＴ９Ｄ－７Ａ型エンジンを装備し

た航空機を運航している日本航空株式会社及び株式会社ジャルウェイズ（以下、これ

ら３社を「同社等」という。）では、以下に掲げる措置を講じた。

5.2.1 同社等では5.1.1の耐空性改善通報を実施し、同社等が運航する航空機に装

備されているエンジン及び同社等が所有する予備エンジンに問題がないことを平成

１５年２月２７日までに確認した。

5.2.2 同社等では、整備工場で実施するファン・ブレードの整備項目に、前縁全体

及び後縁全体に対する渦電流探傷検査及び詳細目視検査を追加した。
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付図２　Ｎｏ.３５ファン・ブレード全体図
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写真２　Ｎｏ.２エンジン損傷状況２

Ｎｏ.３５ファンブレードの破片

(注）エンジン・カウル等を取り外して前方から見た写真

写
真
の
撮

影
方
向

写真１　Ｎｏ.２エンジン損傷状況１

ファン・ブレードの破片が貫通した痕跡

シュラウド

－ 18 －



写真４　疲労破壊の痕跡（ビーチマーク）

亀裂の伸展方向

写真３　Ｎｏ.３５ファン・ブレード破片

単位：inch
　（１inchは約２.５４cm）

前縁

取付部に残っていた破片

後縁

ビーチマークが発見された部分

ファン・ブレードと整流
板の間で発見された破片

ファン・ブレード先
端部の破片

－ 19 －



写真６　亀裂起点部分付近における組織の三層構造

ファン・ブレードの後縁

破
断
面

亀裂起点部

(a)異常組織
  ＨＲＣ５４

(b)熱影響組織
  ＨＲＣ４４

(c)母材組織
  ＨＲＣ３８

（注）ＨＲＣ：ロックウェル硬さ

後縁

破
断
面

写
真
の
撮
影
方
向

写真５　亀裂起点部の拡大写真

倍率：１４１倍

穴（主なもの）

微少な亀裂

１００μm

破断面

後縁

写真部分

微
少
な
亀
裂

亀裂起点部

欠けたような痕跡

－ 20 －


