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[略号]

本報告書で用いた略号等は、次のとおりである。

ＡＤ : Airworthiness Directive

ＡＣＣＳ : Active Clearance Control System

ＡＩＰ : Aeronautical Information Publication

ＡＭＭ : Aircraft Maintenance Manual

ＡＯＭ : Airplane Operating Manual

ＡＰＵ : Auxiliary Power Unit

ＢＰＴＯ : British Petroleum Turbo Oil

ＢＳＩ : Bore Scope Inspection

ＣＡＳ : Computed Airspeed

ＣＣＣＶ : Core Cooling Control Valve

ＣＣＶ : Concave side（凹）

ＣＤＰ : Compressor Discharge Pressure

ＣＤＵ : Control Display Unit

ＣＥＳＭ : Commercial Engine Service Memorandum

ＣＲＦ : Compressor Rear Frame

ＣＶＲ : Cockpit Voice Recorder

ＣＶＸ : Convex side （凸）

ＤＦＤＲ : Digital Flight Data Recorder

ＤＳＲ : Directionally Solidified Rene

eCA&V : e-Characteristic Accountability & Verification

ＥＤＳ : Energy Dispersive X-Ray Spectroscopy

ＥＧＴ : Exhaust Gas Temperature

ＥＩＣＡＳ : Engine Indication and Crew Alerting System

ＥＮＧ : Engine

ＥＳＮ : Engine Serial Number

ＦＡＡ : Federal Aviation Administration

ＦＡＤＥＣ : Full Authority Digital Electronic (or Engine) Control

ＦＬ : Flight Level

ＦＰＩ : Fluorescent Penetrant Inspection

ＧＮＤ : Ground

ＨＭＵ : Hydraulic Mechanical Unit

ＨＰＣ : High Pressure Compressor
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ＨＰＴ : High Pressure Turbine

ＨＰＴＣ : High Pressure Turbine Cooling

lb : Pound

ＩＦＳＤ : In Flight Shut Down

ＩＬＳ : Instrument Landing System

in : Inch

ＬＰＣ : Low Pressure Compressor

ＬＰＴ : Low Pressure Turbine

ＬＰＴＣ : Low Pressure Turbine Cooling

ＭＡＣ : Mean Aerodynamic Chord

ＭＣＤ : Magnetic Chip Detector

mil : 1/1,000inch

μm : Micro Meter (10 ｍ)-6

mm : millimeters

ＭＳＧ : Message

ＮＤＩ : Non Destructive Inspection

ＮＴＳＢ : National Transportation Safety Board (U.S.A.)

Ｎ１ : Low Pressure System

(Low Pressure Compressor+Low Pressure Turbine) rpm (%)

Ｎ２ : High Pressure System

(High Pressure Compressor+High Pressure Turbine) rpm (%)

ＮＧＶ : Nozzle Guide Vane

Ｐ４９ : High Pressure Turbine discharge Pressure or Low Pressure

Turbine inlet Pressure

ＰＦ : Pilot Flying

ＰＮＦ : Pilot Not Flying

ＰＳ３ : High Stage compressor discharge total Pressure

psi : Pound per Square Inch

psig : Pound per Square Inch Gauge

ＱＡＲ : Quick Access Recorder

ＱＮＨ : Altimeter Setting indicating the atmospheric pressure

above Mean Sea Level

ＲＮＡＶ : Area Navigation

rpm : Revolutions Per Minute

ＳＥＭ : Scanning Electron Microscope
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ＳＢ : Service Bulletin

ＳＮ : Serial Number

ＴＡ : Turn Around

ＴＬＡ : Thrust Lever Angle

ＶＡＡＣ : Volcanic Ash Advisory Center

ＶＳＶ : Variable Stator Vane

ＸＲＤ : X-Ray powder Diffraction
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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９号（当時。平成１８年１０月１日以降

」施行規則改正に伴い第１０号）に規定された「発動機防火区域内における火炎の発生

に該当し、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。

スカイマークエアラインズ株式会社所属ボーイング式７６７－３００型ＪＡ７６７Ｂ

は、平成１７年１２月１日（金）、同社の定期３０６便として、１６時４５分、鹿児島

空港を離陸した直後、右エンジンに振動が発生し、１６時４８分ごろ、右エンジンの

火災警報が作動した。同機は、当該エンジンを停止して引き返し、１７時０４分、鹿

児島空港に着陸した。

同機には、機長ほか副操縦士１名及び客室乗務員９名、乗客７９名、計９０名が搭

乗していたが、負傷者はなかった。機体は小破した。また、離陸後に滑走路わきの草

地に火災が発生した。

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１７年１２月１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２名の航空事故調査官を指名した。

本事故調査に関し、次の専門的事項の調査のため、専門委員が任命された。

タービン・ブレードの破断に関する調査

独立行政法人 物質・材料研究機構 超耐熱材料センター長

工学博士 原田 広史

（平成１８年９月２９日任命）

1.2.2 外国の代表

本調査には、本重大インシデント機及びエンジンの設計・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１７年１２月 ２ 日 ～ ７ 日 機体調査及び口述聴取

同 年１２月 ２ 日 ～

平成１８年 ２ 月２８日 飛行記録装置、クイック・アクセス・レコー

ダー及び操縦室用音声記録装置の解析
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平成１７年１２月１３日及び１４日 エンジン調査

平成１８年 １ 月 ９ 日 ～ １３日 エンジン分解調査

（米国国家運輸安全委員会（ＮＴＳＢ）の協

力を得て調査を行った ）。

同年 ２ 月１３日～ ６月 １日 タービン・ブレード金属解析等調査

（ＮＴＳＢの協力を得て調査を行った ）。

同年１０月３１日～１１月３日 タービン・ブレード設計製造等調査

（ＮＴＳＢの協力を得て調査を行った ）。

平成１９年 ４ 月 ３ 日 火災探知器の火炎探知時機に関する調査

（ＮＴＳＢの協力を得て調査を行った ）。

1.2.4 航空局への情報提供

航空局に対し、事実調査で得られた情報として、次の事実を提供した。

(1) 高圧タービン２段目ブレードが破断し、他のブレード等が破損していたこ

とがエンジン調査で確認された （平成１７年１２月１４日提供）。

(2) エンジン・コンプレッサー及びタービン部に灰白色の粉末が付着していた

ことがエンジン分解調査で確認された （平成１８年１月１７日提供）。

1.2.5 経過報告

平成１８年１１月２４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。

1.2.6 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。

1.2.7 調査参加国への意見照会

調査参加国に対し意見照会を行った。

２ 認定した事実

２.１ 飛行の経過

スカイマークエアラインズ株式会社（以下「同社」という。なお、同社は平成１８年

１０月１日からスカイマーク株式会社に社名変更）所属ボーイング式７６７－３００型



*1 「ＲＮＡＶ」とは、広域航法のことで、地上無線施設の受信装置、自蔵航法装置もしくは衛星航法装置、また

は、これらを組み合わせることによって、航空機の位置と次の地点へのコースを航法機器が算出して行う航法の

ことである。

*2 「ＥＩＣＡＳ」とは、エンジン・データを表示するとともに、異常があれば運航乗務員に警告し故障箇所等を

文字等で表示して知らせる電子指示警報装置のことである。

*3 「ＴＬＡ」とは、推力を調整するレバー位置の角度のことである。
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ＪＡ７６７Ｂ（以下「同機」という。）は、平成１７年１２月１日、同社の定期３０６

便として、鹿児島空港から東京国際空港へ向けて飛行の予定であった。

同社から東京空港事務所へ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：鹿児島空港、移動開始時刻：１６時３５分

巡航速度：４６１kt、巡航高度：ＦＬ３７０、経路：ＭＥＬＬＹ（位置通報点）～

Ｙ７５２（ＲＮＡＶ 経路）～ＭＡＤＯＧ（位置通報点）～Ｍ７５０（ＲＮＡ
*1

Ｖ経路）～ＳＯＰＨＹ（位置通報点）～Ｗ２８（航空路）～ＳＰＥＮＳ（位置

通報点）～Ｙ２１１（ＲＮＡＶ経路）～ＷＥＳＴＮ（位置通報点）、目的地：

東京国際空港、所要時間：１時間１６分、持久時間で表された燃料搭載量：

３時間０９分、搭乗者数：９０名

本重大インシデント発生時、同機の操縦室には、機長がＰＮＦ（主として操縦以外

の業務を担当する操縦士）として左操縦席に、副操縦士がＰＦ（主として操縦業務を

担当する操縦士）として右操縦席に着座していた。

2.1.1 飛行経過とエンジン・データ

同機が、鹿児島空港滑走路３４（標高８９２ft）から離陸し、その後、引き返し

て鹿児島空港に着陸するまでの、本重大インシデント発生前後の飛行の経過及び右

。）、エンジンの運転状況に関するデータは、飛行記録装置（以下「ＤＦＤＲ」という

クイック・アクセス・レコーダー（以下「ＱＡＲ」という。）及び操縦室用音声記録

装置（以下「ＣＶＲ」という。）の記録、並びに管制交信記録及びレーダー航跡記録

によれば、概略次のとおりであった。

なお、以後、本報告書において、 はチェックリストの名称、“ ”は

ＥＩＣＡＳ 表示の内容を指す。*2

(1) 飛行の経過

１６時３７分ごろ、エンジンスタート

同４４分１１秒、鹿児島飛行場管制所（以下「タワー」という。）から離陸許

可受領

同４４分５８秒、離陸滑走開始

同４５分０５秒、ＴＬＡ 離陸出力位置（左７４.５°右７４.４°）セット
*3

同４５分１７秒、機首上げ開始



*4 「ＬＰＴ」とは、低圧タービンのことで、低圧コンプレッサー（ＬＰＣ）と連動している。

*5 「振動値」は、エンジンのファン、ＬＰＴ、Ｎ２の振動値のことで、これらのうちの最大値がＥＩＣＡＳ表示

器にアナログ表示と数値（ユニット）で表示される。単位はin/秒又はMilsで表示され、４ユニット以上は点検

を行うこととされている。

*6 「ＥＧＴ」とは、エンジン排気ガス温度を表し、高圧タービン（ＨＰＴ）と低圧タービン（ＬＰＴ）の中間で

計測される。離陸時の許容最大値は９６０℃である。

*7 「Ｎ２」とは、エンジンの高圧コンプレッサー及び高圧タービンの回転速度のことで、当該機では、エンジン

最大推力付近の回転数９,８２７rpmを１００％として表示する。
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同４５分１９秒、主脚のAIR/GNDセンサーがAIRを感知

右エンジンのＬＰＴ ）振動値 増加（２.８２ユニット）
*4 *5

同４５分２０秒、副操縦士が「あれ…（何か異常に気付いたような声）」と発

声。右ＥＧＴ （９２６℃）最高値
*6

同４５分２１秒、右エンジンＬＰＴ振動値増加（４.９６ユニット 、右燃料）

流量減少（１６,５４４lb/h）

同４５分２２秒、左右ＴＬＡ増加開始（左７５.１°、右７４.７°）

同４５分２３秒、機首方位の右偏向が最大（４°）、以後次第に元の方位にも

どる

機長が「Oh, I have control」とコール

右エンジン振動値は、ファン、Ｎ２ 及びＬＰＴが全て計*7

測上限値（４.９９ユニット 、以後この値が同４６分４６）

秒まで継続

同４５分２４秒、副操縦士が「You have control」と応答

同４５分２６秒、機長が「Gear up」と指示

同４５分２７秒、副操縦士が「Gear up」と復唱、脚操作レバーがＵＰ位置

同４５分３１秒、機長が「We have a problem with the right engine」と告

げ、副操縦士が「Yeah」と応答

同４５分３５秒、機長が「Follow the engine failure reference procedure」

と表明、副操縦士が「Roger」と応答

同４５分３７秒、オートスロットルが解除

同４５分４４秒、タワーが同機に「Skymark306,contact Departure, good day｣

と通報

同４５分４５秒、ＴＬＡ安定（左７７.７°、右７７.３°）、右燃料流量及び

右ＥＧＴ減少（８,８６４lb/h、７９０℃）

同４５分５０秒、同機が鹿児島ターミナルレーダー管制所（以下「レーダー」

という。）へ、「Kagoshima Departure, Skymark306, engine

failure, follow engine failure procedure」と通報



*8 「リファレンス・プロセジャー」とは、同社が各空港毎にエンジンが故障した場合等に飛行すべき経路を予め

定め、マニュアルに掲載している飛行手順のことである。

*9 「Ｐ４９」とは、高圧タービン出口圧力又は低圧タービン入口圧力のことである。
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同４６分０１秒、レーダーが同機へ、「Skymark306, Kagoshima Departure,

radar contact, say again please」と通報

同４６分０３秒、対地高度約１,７００ft（気圧高度２,３２０ft）、右ＴＬＡ

減少、右燃料流量、右ＥＧＴ、右オイル圧（６８°、

約８,５００lb/h、７８０℃、５２psi）

同４６分０６秒、同機がレーダーへ、「Right engine failure, following

reference procedure」と通報

同４６分０７秒、右ＥＧＴ及び右オイル圧低下開始（７３８℃、４９psi）

同４６分１４秒、レーダーが同機へ、「Skymark306, ブレイク、日本語でお願

いいたします。ちょっと聞き取れませんでした」と通報

同４６分２０秒、同機がレーダーへ、「了解。ライトのエンジンがフェイルし

ましたので、現在、加治木ＶＯＲ／ＤＭＥ１４１のリファ

レンス・プロセジャー をフォローする予定です」と通報
*8

同４６分３０秒、レーダーが同機へ、「Skymark306,了解しました。We are

standing by next intention」と通報

同４６分３１秒、気圧高度約３,０６０ftで右旋回を開始、平均バンク角約

２３°、平均ピッチ角約１２°での上昇旋回を継続

同４６分３４秒、同機がレーダーへ「Stand by」と通報

同４６分４２秒、右ＴＬＡがアイドル位置（約３３.９°）

同４６分４９秒、右エンジンＬＰＴ振動値低下、右Ｎ２振動値、右Ｐ４９ 、
*9

右オイル圧（４.２ユニット、４.９９ユニット、１８.０psi、

３１psi）

同４６分５１秒、右燃料流量安定（１,７２８lb/h）

同４６分５３秒、同４５分２０秒以降に時間経過とともに低下し続けていた

右ＥＧＴが約３０℃上昇して安定、以後２０秒間継続

（ 3）参照）（

同４７分１３秒、機長が「I'm go on a try to put power on again」と発言

右ＴＬＡ(３６.９°)

同４７分１４秒、右ＴＬＡ、右燃料流量、右ＥＧＴ、右エンジンＮ２振動値

及び右オイル圧等増加（４５.５°、２,０４８lb/h、

５４８℃、４.９９ユニット、３４psi）

同４７分１９秒、機長が「Very heavy vibration, yes?」と発言



*10 「ＰＳ３」とは、高圧コンプレッサー出口の全圧のことである。

、*11 「Ｎ１」とは、エンジンのファンと低圧コンプレッサー及び低圧タービンの回転速度のことで、当該機では

エンジン最大推力付近の回転数３,２８０rpmを１００％として表示する。

*12 エンジンオイル圧の警報は、例えばＮ２が５５％の場合で１０psi以下となると点灯する。

*13 エンジン振動値はエンジン回転が一定値以下になると「０」と記録される。2.11.1(7)参照。

*14 「Ｐ０」とは、エンジン吸気口付近の外気圧力のことである。

*15 同機の火災警報のうち「火災ベル」は、火災が消えるか、マスター・ウォーニングを押すか、火災スイッチ

を引けば停止する。火災ベル以外の火災警報表示は、一定温度以上の状態で作動する火災信号が有る限り、警

報表示は点灯し続ける。
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同４７分２２秒、副操縦士が「Yes」と応答

同４７分２３秒、右Ｐ４９増加（３３psi）

同４７分２７秒、右ＰＳ３ 増加（１３８psi）
*10

同４７分２９秒、右ＰＳ３急減（７１psi）

同４７分３０秒、右燃料流量及び右ＥＧＴ増加（６,１４４lb/h、６９４℃）

同４７分３１秒、右ＴＬＡ増加、右燃料流量減少、右Ｎ２、右ＥＧＴ及び右

、オイル圧低下、右ＰＳ３減少（６７.１°、５,８２４lb/h

７５.６％、６０６℃、３４psi、３２.５psi）

同４７分３４秒、右ＴＬＡがアイドル位置に急減、右Ｎ１ 及び右Ｎ２減少*11

（３３.９°、１９.８％、５２.８％）

同４７分３５秒、右オイル圧急激低下、右ＰＳ３、右Ｐ４９減少(１８psi、

１９psi、１３.３psi)
*12

同４７分４１秒、ＥＩＣＡＳ“R ENG OIL PRESS （黄色）ＭＳＧ表示”

同４７分４３秒、右エンジン振動値以後全て（０ユニット） 、右ＰＳ３、
*13

Ｐ４９がＰ０ とほぼ同等（１５psi、１２.８psi、
*14

１２.５psi）

同４７分５０秒、右燃料流量（６７２lb/h）

同４７分５５秒、右旋回から左旋回に切り返し始め

同４８分４０秒、レーダーが同機へ、「Skymark306, maintain at or below

10,000, we are standing by your intention」と通報

同４８分４２秒、気圧高度約５,０７０ft、マスター・ウォーニング・ライト

点灯、火災ベル音 作動、ＥＩＣＡＳ“R ENGINE FIRE”*15

（赤色）ＭＳＧ表示、右エンジンファイヤー・スイッチ灯

点灯、右エンジンディスクリート火災警報灯点灯、右エン

ジン燃料制御スイッチ警報灯点灯

同４８分４７秒、火災ベル音再作動

同４８分４８秒、機長が副操縦士へ 「Engine fire」と宣言、
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同４８分４９秒、同機がレーダーへ 「Stand by」と通報、

同４８分５２秒、機長が「Right engine fire, fuel cut off, Pull」と副操

縦士へ指示。この後、運航乗務員によるエンジン停止操作

が継続

同４８分５６秒、右エンジン燃料バルブ閉、燃料流量０

同４８分５８秒、ＥＩＣＡＳ“R ENG SHUTDOWN （黄色）ＭＳＧ表示”

同４９分１０秒、ＥＩＣＡＳ“R ENGINE FIRE （赤色）ＭＳＧ消滅、ファイ”

ヤー・スイッチ灯消灯、ディスクリート火災警報灯消灯、

燃料制御スイッチ警報灯消灯

同５１分１４秒、気圧高度６,０００ftに到達

同５１分１９秒、同機がレーダーへ、エンジンの停止処置をした旨を通報

同５２分００秒、同機がレーダーへ、鹿児島空港へ引き返したい旨を通報

同５３分０４秒、同機がトランスポンダーを緊急コードにセット、レーダー

管制下で最終進入コースへ飛行しＩＬＳ進入を開始。運航

乗務員は、客室乗務員・乗客に事態の状況についての説明

を実施

、１７時０４分０１秒、同機が鹿児島空港へ着陸、３番スポットで左エンジン停止

乗客降機

(2) 浮揚前後の右エンジン・データ

振動値時 刻 AIR/GND Ｎ１ Ｎ２ ＥＧＴ ＰＳ３燃料流量
（ユニット）注１６時 センサー (lb/h) ( % ) ( % ) (℃) (psi)

GND 18,048 99.8 103.1 810 396.5 0.4145 分 15 秒

GND 18,048 99.8 103 810 － －45 分 16 秒

GND 18,080 99.8 103.1 810 358.8 0.2845 分 17 秒

GND 18,080 99.8 103 810 － －45 分 18 秒

AIR 18,336 81.0 103 858 249.5 2.8245 分 19 秒

AIR 17,728 64.4 102.6 926 － －45 分 20 秒

AIR 16,544 60.3 100.1 924 223.0 4.9645 分 21 秒

AIR 15,488 57.9 97.1 902 － －45 分 22 秒

AIR 14,432 56.3 94.8 886 200.5 4.9945 分 23 秒

AIR 13,408 54.6 92.9 868 － －45 分 24 秒

注：ＤＦＤＲ値とＱＡＲ値の記録による。ＰＳ３及び振動値は２秒に１回記録される。)(



*16 「ＣＡＳ」とは、Computed Airspeed の略で対気速度系統の位置誤差及び計器誤差等がコンピューターで補

正処理され、操縦席に表示される対気速度のことである。
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(3) ＥＧＴ上昇前後の右エンジン・データ （ ＥＧＴ上昇）

AIR/GND Ｎ１ Ｎ２ ＥＧＴ ＰＳ３ 振動値時 刻 燃料流量
（ユニット）１６時 センサー (lb/h) ( % ) ( % ) (℃) (psi)

AIR 2,336 25.1 72.4 504 54 4.9946 分 45 秒

AIR 2,208 24.3 71.3 498 － －46 分 46 秒

AIR 2,080 23.5 70.3 490 48.5 4.9946 分 47 秒

AIR 1,952 22.8 69.1 484 － －46 分 48 秒

AIR 1,824 21.9 67.9 476 48 4.9946 分 49 秒

AIR 1,760 21.4 67.3 478 － －46 分 50 秒

AIR 1,728 21.1 67.3 488 48.5 4.9946 分 51 秒

AIR 1,728 21.0 67.3 498 － －46 分 52 秒

AIR 1,728 20.9 67.3 504 48 4.9946 分 53 秒

AIR 1,728 20.9 67.3 506 － －46 分 54 秒

AIR 1,728 20.9 67.4 506 48 4.9946 分 55 秒～

47 分 00 秒

AIR 1,728 20.9 67.4 504 48 4.9947 分 01 秒

～同 04 秒

AIR 1,728 20.8 67.4 502 48 4.9947 分 05 秒

～同 10 秒

AIR 1,728 20.9 67.4 502 48 ～ 56 4.9947 分 11 秒

～同 13 秒

AIR 1,856 21.3 68.9 518 － －47 分 14 秒

同機の離陸（浮揚）からエンジン火災警報が消滅するまでの平均ＣＡＳ は約*16

１５８ktであった。

2.1.2 運航乗務員と関係者の口述

本重大インシデント発生前後の経過は、運航乗務員や関係者の口述によれば、概

略次のとおりであった。

(1) 機長

東京から鹿児島への飛行は特に異常はなかった。鹿児島空港の出発時は、

プッシュバック中に私がエンジンを始動したが通常と変わりなかった。牽引

車が離れてから、副操縦士に操縦を交代した。滑走路３４からの離陸で、浮

揚時に、振幅が大きく低い周波数の機体振動が発生した。その発生時期はク

リティカルな飛行段階であったため、最大限の注意を払い、操縦を直ちに交

代して、着陸装置を上げる指示をした。当初は機体故障を疑ったが、右エン



*17 本報告書においては、 ENGINE FIRE OR SEVERE DAMAGE OR SEPARATION のチェックリストを、

ENGINE FIRE OR SEVERE DAMAGE と記す。

*18 「ＤＥＲＡＴＥ－２」とは、最大離陸推力の約８０％を設定する離陸推力のことである。
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ジンのＮ１が５０～６０％と低くなっていたことに気付いた。副操縦士にエ

ンジン故障リファレンス・プロセジャーにしたがい飛行する旨を伝えるとと

もに、管制機関に通報することを指示し、右エンジンのスラスト・レバーを

引き始めた。スラスト・レバーをアイドル位置付近まで引いたところ、振動

はほとんど普通の状態になった。

エンジンの反応があるかをみるため、ほぼアイドル位置にあった右エンジ

ンのスラスト・レバーを少し増加させた。その頃に、エンジン火災警報がで

た。直ちに ENGINE FIRE OR SEVERE DAMAGE の手順を行い、チェックリ
*17

ストに従い再確認した。エンジン・ファイヤー・スイッチ（以下「ファイヤー・

ハンドル」という。）を引くと、火災表示は消えたので、消火剤の放出は必要

なかった。管制機関に既に、エンジン故障のリファレンス・プロセジャー・

コースに従う旨と、その後の飛行方法についてスタンバイしていて欲しい旨

を通報していたので、コース上を上昇しながら、緊急事態の宣言を管制機関

に対して行うためトランスポンダーを緊急コードにした。客室乗務員に状況

を伝え、乗客に対して、副操縦士と私が順番に機内アナウンスを行った。

有視界気象状態であったので、管制機関に６,０００ftで上昇を止めレーダー

誘導で直ちに鹿児島空港に戻りたい旨を通報した。左旋回でＡＭＯＲＩ（位

置通報点）に直接向ってから、左エンジンのみで滑走路３４へのＩＬＳ進入

を行った。着陸はスムーズでＴ４誘導路へ入ることができた。火災の表示が

なかったことから、ゲート３番へ通常どおりのランプインを行った。鳥衝突

はなかったし、天候は良かったので落雷もなかった。みんな冷静であった。

緊急脱出を考えたが、エンジンを停止し、火災が消えていることや、脱出時

にパニックになり骨折などの負傷者がでるおそれがあることから、通常の降

機の方が安全であると判断し、緊急脱出は行わなかった。

(2) 副操縦士

、出発前の外部点検で異常はなかった。私が操縦を担当して、フラップ５°

出力ＤＥＲＡＴＥ－２ による離陸を開始した。機首を上げた直後に大きな
*18

ゆっくりした振動を感じた。機首を右に振られたのでラダーで押さえた。機

長から「I have control」と言われて操縦を交代し、機長から脚を上げる指

、示があったので脚を上げた。機長が右エンジンをアイドルまで絞ったところ

振動はおさまった。
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ある程度飛行の目途がついたところで、機長がエンジンの反応をみている

とエンジン火災警報が作動した。 ENGINE FIRE OR SEVERE DAMAGE のチェ

ックリストを行った。トランスポンダーを緊急コードにした。このような事

態は訓練を受けており問題はない旨を、乗客に説明した。緊急脱出は必要な

いと機長は考えていたと思う。

(3) 鹿児島空港の同社の整備士

同機が東京から３０５便で鹿児島空港に到着した時、運航乗務員からは機

材に関する問題点の指摘はなかった。飛行間点検でも、エンジン空気取り入

れ口や同排気口等に異常はなく、他に問題箇所はなかった。出発時、エンジ

ンスタートは正常であった。離陸後、同機がエンジン故障で引き返すことを

無線で聞いた。同機がランプイン後、インターホンで運航乗務員に状況を聞

いたところ 「離陸したら振動がでた。強い振動だったのでパワーを絞った。、

それからパワーを少し上げようとしたら、エンジン火災警報がでたので、再

度パワーを絞ってファイヤー・ハンドルを引いたところ、火災警報が消えた

ので、消火剤は放出させなかった」とのことであった。

(4) チーフパーサー

離陸直後、脚を上げる際に、たまにおきる振動と同じような振動がおき、

この振動は少しおかしいなと思っていたら、客室の照明が少し暗くなり、機

長に確認したところ、エンジンにトラブルが発生したとのことであった。そ

の後、鹿児島空港に引き返す連絡があったので、乗客にアナウンスをした。

着陸は通常と変わらなかった。スポットイン後、乗客降機用デッキが着いた

ので、機長に確認し乗客を降機させた。

(5) 乗客１

離陸時に、エンジンから一瞬、細い火が何本もまとまって出た。その後、

ガタガタと揺れていて、エンジンからは細い白い雲のような煙のようなもの

が出ていた。普通の時に比べ速度が出ず、高度も上がらない感じがした。客

室には臭いや煙はなかった。

(6) 乗客２

離陸して飛び上がる時、連続してガタガタ揺れていた。いつもと違うなと

感じた。離陸後ちょっと経ってから、右エンジンから白い煙が出ていたが、

その後時間はわからないが、バーナーのような火が２～３回出た後、火は消

えた。客室乗務員から状況が説明され、機長からも片エンジンを停止したこ

と、鹿児島空港に着陸する旨のアナウンスがあった。

(7) タワー管制官

同機から離陸準備完了の通報があったので、滑走路３４で通常どおりの離



*19 「ブライト・ディスプレー」とは、管制塔に装備され管制官が使用するレーダー表示器のことである。
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陸許可を出した。風向は２７０°風速４～５ktであった。離陸後、いつもの

位置で出発管制（レーダー）に移管した。離陸時、脚が上がるころまで見て

いたが、エンジンの異音も聞こえず、異常には気付かなかった。その後、自

発的にモニターしていたレーダーと同機との間の交信内容から、エンジン故

障があったことがわかった。管制席のブライト・ディスプレー を見ていた
*19

ところ、場周経路か、もしくは、レーダー誘導で鹿児島空港に帰ってくると

思い、次に離陸予定のコミューター機にスタンバイをかけた。その後、同機

は４,０００～５,０００ftで飛行していたので、離陸機を出してよいかレー

ダーと調整したところ「RUNWAY HEADING」で飛行させるよう言われた。この

時、滑走路東側の草地に煙が見えたので判断に迷い、コミューター機に煙の

状況を伝えた。コミューター機のパイロットからは離陸は支障ないと思うと

。の通報があったので、離陸許可を発出した。このコミューター機は離陸した

結果論からいえば、エンジン故障と煙の発生が関連していたが、そのときは

これらの事象がリンクしなかった。同機が緊急コードを出しているのはブラ

イト・ディスプレーで視認していた。その後、別の離陸予定のコミューター

機も出せると思い、離陸させた。薄暮で雨はなかった。同機の着陸は全く問

題なく、誘導路Ｔ４を経由してランプインした。同機の着陸後に実施した滑

。走路点検で、破片が散らばっていることがわかったので、滑走路を閉鎖した

(8) 地上の目撃者

。同機の離陸時、スポット３番付近にいたが、誰も異常な音は聞いていない

その後、同機が引き返すかも知れないということで、スポット３番あたりで

上空を見た時、同機は右旋回中であったが、同機から煙のようなものは見え

なかった。同機が右旋回終了から空港上空に戻るころ、右エンジンから薄い

茶色っぽい線を引いているのが確認できた。これで右エンジンが故障したと

思った。

本重大インシデントの発生地点及び発生時刻は、後述するように、鹿児島空港滑

走路上（北緯３１度４８分、東経１３０度４３分 、１６時４５分ごろであった。）

（付図１、３、１８及び写真１、２、４、５参照）

２.２ 人の負傷

負傷者はなかった。



*20 「ＨＰＴ」とは、燃焼ガスが吹き付けられる高圧タービンのことである。ＨＰＴは２段のノズル・ガイド・

ベーンとブレードの組合せからなる。

*21 「シャンク」部については、写真１５を参照のこと。

*22 「エンジン・ケース」とは、コンプレッサー部、燃焼室及びタービン部を覆う金属ケースのことである。エ

。ンジン・ケース周囲には、各種の配管や補機類が装着され、さらに、コア・カウル等のカバーで覆われている

*23 「ステーター」とは、エンジン各段のタービン・ブレードの間にある静翼のことで、これらはエンジン外側

ケースに固定されていて回転しない。

*24 「コア・カウル」とは、エンジンの高圧部（コア）である高圧コンプレッサー部、燃焼室、ＨＰＴ部及びＬ

ＰＴ部を覆うアルミ合金製カバーのことである。
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２.３ 航空機の損壊に関する情報

機体調査の結果、右エンジン及び右主翼のアウトボード・フラップとインボード・

エルロンに損傷があり、その状況は以下のとおりであった。その他の部位に、損壊等

はなかった。なお、以下の文中においては、機体後方から前方を見た場合のエンジン

の回転軸を中心とする円周上の位置を、時計の時針の位置により示す。

(1) ＨＰＴ 及びＬＰＴ
*20

① ＨＰＴ１段目のノズル・ガイド・ベーンに損傷はなかった。

② ＨＰＴ１段目のブレードには、わずかな摩擦痕があった。

③ ＨＰＴ２段目ノズル・ガイド・ベーンに損傷はなかった。

④ ＨＰＴ２段目のブレード７４枚のうち、５８番ブレードは根本とプラット

フォームの中間のシャンク 部で破断していた。５７番ブレードは翼部分の*21

約半分で破断していた。さらに、５６番ブレードは翼部分の先端（チップ）

付近で破断していた。

⑤ ＨＰＴ２段目の他のブレード及びエンジン・ケース 内側流路に一部損傷
*22

があった。

⑥ ＬＰＴのブレードの大部分が破断し、ステーター ・ベーン及びＬＰＴケー
*23

ス等に損傷があった。

(2) ＬＰＴケース

① ＬＰＴ１段目６時３０分位置付近に、長さ１５mm、幅７mm、及び同９時位

置に、長さ、幅とも約１０mmの穴が開いていた。

② これらの穴の周囲は煤で覆われていた。

③ 穴周辺のコア・カウル 内側表面には、タービン・ブレード等の貫通跡及*24

び衝突痕のいずれも確認できなかった。

(3) ６番燃料供給管

① ２時３０分位置にある６番燃料供給管が、燃料ノズルとのＢナット(Built

in Nut)接合部付近で破断していた。

② 燃料供給管と燃料ノズルのＢナット接合部を覆っている燃料ノズル・シュ



*25 「燃料ノズル・シュラウド」とは、燃料ノズル部供給管の覆いのことで、燃料供給管が破断しても燃料が外

部に漏れないようにするための管のことである。

*26 「リテイニング・リング」とは、本報告書では、燃料供給管を燃料ノズル・シェラウド内に保持するための

輪状の止め金具のことである。

*27 「熱遮蔽板」とは、エンジン・ケース外側の底部にある補機類を火災発生時に高熱から保護するため、燃焼

室の位置と補機類の間に設けられたチタン合金の板のことである。
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ラウド （以下「シュラウド」という ）の内部にあるリテイニング・リング
*25

。

及び燃料供給管とシュラウドの隙間をシールしているＯ－リングが正規位
*26

置から外れて燃料供給管の上流側に残っていた。

③ 破断した同燃料供給管のＯ－リング取付部はシュラウドから外れており、

エンジンの３時方向（コア・カウル側）を中心とする三日月形の隙間が生じ

ていた。燃料供給管のＵ字形部については、その屈曲部と燃料マニフォール

ドとの間の部分に少し曲りがあった。

(4) エンジン・ケース外側の焼損と煤の付着状態
*27① エンジン・ケース外側下部にあるアクセサリー・ギアボックス熱遮蔽板

しゃへい

の後面の下半分は５時から６時半の位置にかけて青色に変色し上半分に煤が

付着していた。エンジン設計・製造者（以下 「エンジン製造者」という ）、 。

によれば、同板は４２７～４８２℃以上で青色に変色し、煤は表面温度が

３７０℃以下で付着する。

② エンジン・ケースの状態

エンジン・ケース右外側とコア・カウルの熱損傷状況から、破断した燃料

。供給管から噴出した燃料の飛散状況と燃焼範囲を白い紐で写真１１に示した
ひも

また、エンジン・ケース外部の状況は下表のとおりである。

エンジン 部 位 煤等の状況 配線等の損傷 備 考

・ケース

燃料供給管 濃く付着 損傷なし

前方上部

右側面 燃料供給管 付着ほとんど 一部損傷

前方下部 なし 断線なし

燃料供給管 濃く付着 後方下部火災探知器焼 火災探知器アイソレー

後方全般 損、火災探知器アイソ ター溶融点約４２８℃

レーター溶融、断線な

し

全般 付着あり

左側面 焼損あり

ケース下部 濃く付着 EGTプローブ１本断線

他は断線なし

底面 全般 濃く付着 液体が溜まったような

火炎の痕跡 線状の痕跡



*28 「ブロウ・アウト・ドア」とは、コア・カウル外側下面に装備され、コア・カウル内が異常な高圧状態にな

った場合に開き、外気圧との差を調整し、エンジン・ケース外部のアクセサリー部等を保護するための扉のこ

とで、プレッシャー・リリーフ・ドアとも呼ばれる。

*29 「エンジンＭＣＤ」とは、エンジン内部の潤滑系統に発生した磁性体屑を検知する装置のことである。
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(5) コア・カウル

コア・カウル右側面の３時～４時位置が熔解・焼損し、長さ約１５０cm、幅

約２５～６０cmの穴が開いていた。コア・カウル前部のスティフナー・リング

前後の熔解は上下部が丸みをもった焼損形状となっていた。コア・カウルのア

ルミ合金製外板の溶融点は６４２℃である。

コア・カウルの外側表面はコア・カウルに開いた穴に近い部分に濃い煤が付

着していた。

コア・カウルの内側表面は全て濃い煤で覆われ、底面には(4)②と同様の液体

が溜まった痕跡があった。

(6) コア・カウルの５時位置に装備されているブロウ・アウト・ドア は閉じて*28

いたものの、同ドア周辺部が外側に向けてわずかに変形していた。

(7) 潤滑系統のエンジンＭＣＤ に非常に小さな金属片が多数付着していたが、
*29

これらはその材質からベアリングのものではなく、エンジン・サンプ・シール

部のものであった。

(8) 右主翼後縁アウトボード・フラップ下面と右主翼後縁インボード・エルロン

。下面に多数の小さな穴が開いていたが、機能に影響を及ぼすものではなかった

（付図４、５、６、７、９及び写真１～１７参照）

２.４ 航空機以外の物件の損壊に関する情報

鹿児島空港の滑走路（全長３,０００ｍ）３４南側末端から約８００～１,４００ｍ

の範囲の滑走路上及び滑走路東側の草地に、エンジン・ブレード等の破片が散乱して

いた。また、滑走路３４南側末端から１,１００ｍの滑走路の東側草地に約１００㎡に

わたり焦げた跡があり、エンジン・ブレード等の破片が集中的に散乱していた。これ

らの破片回収のため同空港は約１時間にわたり閉鎖され、回収されたこれらの破片の

総重量は約１０kgであった。

（写真４参照）

２.５ 航空機乗組員等に関する情報

(1) 機 長 男性５７歳

定期運送用操縦士技能証明書（飛行機） 平成 ４ 年 ９ 月１６日

限定事項 ボーイング式７６７型 平成 ４ 年 ９ 月１６日
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第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成１８年 ２ 月 ８ 日

総飛行時間 １５,４４０時間４３分

最近３０日間の飛行時間 ５８時間２５分

同型式機による飛行時間 ７,８５３時間１９分

最近３０日間の飛行時間 ５８時間２５分

(2) 副操縦士 男性２８歳

事業用操縦士技能証明書（飛行機） 平成１４年１２月１９日

限定事項 ボーイング式７６７型 平成１６年１１月１１日

計器飛行証明 平成１４年１２月２７日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成１８年 ３ 月 ７ 日

総飛行時間 ９０５時間００分

最近３０日間の飛行時間 ６１時間０８分

同型式機による飛行時間 ６７２時間０７分

最近３０日間の飛行時間 ６１時間０８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７６７－３００型

製 造 番 号 ２７６１７

製造年月日 平成１０年１０月 ４ 日

耐空証明書 第東－１７－３７０号

有効期限 平成１８年１０月２９日

総飛行時間 ２０,７９１時間４５分

定期点検( )後の飛行時間 ２,５９８時間１７分Ｃ整備、平成１７年 2 月 16 日実施

（付図２参照）

2.6.2 エンジン

(1) 右エンジン

型 式 ジェネラルエレクトリック式ＣＦ６－８０Ｃ２Ｂ６Ｆ型

製 造 番 号 ７０４７４１

製造年月日 平成１０年 ６ 月３０日

総使用時間 １８,４１９時間３８分



*30 「サイクル」とは、本報告書においては、離着陸１回を１サイクルとした回数のことである。ただし、金属

疲労に関して記述する「サイクル」については、金属にかかった負荷応力の回数のことである。

*31 「ＨＰＣ」とは、エンジンの高圧コンプレッサーのことである。

*32 「ＶＳＶ」とは、ＬＰＣ回転速度に応じステーター・ベーンの取付け角度を変化させ流入空気の進行角度を

変化させることで、ブレードへの吹き付け角度を最良にしてエンジン効率を向上させるシステムの静翼のこと

である。

、*33 「ＤＳＲ１４２」とは、ブレード耐熱合金材料の名称である。DSRは｢Directional Solidified Rene｣の略で

数字は固有の材料番号である。
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総サイクル １３,４２９回
*30

前回のオーバーホールからの使用時間 ５,６４６時間１７分

前回のオーバーホールからのサイクル ４,１２６回

(2) 左エンジン

型 式 ジェネラルエレクトリック式ＣＦ６－８０Ｃ２Ｂ６Ｆ型

製 造 番 号 ７０４７５９

製造年月日 平成１０年 ８ 月１３日

総使用時間 １６,８４１時間００分

総サイクル １２,２５２回

前回のオーバーホールからの使用時間 ６,０４８時間１８分

前回のオーバーホールからのサイクル ４,４１８回

2.6.3 右エンジンの整備経歴

。同社の整備記録によれば、当該エンジン製造後の整備経歴は次のとおりであった

平成１０年 ７ 月１７日、ＪＡ７６７Ａ機の左エンジンとして装備

平成１２年 ７ 月１０日、ＪＡ７６７Ａ機から取卸し

平成１２年１１月２８日、同機の右エンジンとして装備

平成１３年 ３ 月 ５ 日、鳥衝突により同機から取卸し

同 年 ５ 月２５日、整備事業者Ｄ社において分解、修理、組立て及び試験

同 年 ７ 月 ６ 日、同機に右エンジンとして装備

平成１５年１１月 ７ 日、ＨＰＣ の損傷により同機から取卸し。ＨＰＣ５段
*31

目ＶＳＶ のレバーアームが破断。ＨＰＣ１段目ブ
*32

レードに外部からの異物によると考えられる損傷

Ｄ社において修理

ＨＰＴ２段目ブレードをＤＳＲ１４２ 材のブレー
*33

ドに交換するために、平成１３年５月に発行された

技術通報（以下 「ＳＢ」という ）７２－０９１０、 。

Ｒ４により、ＨＰＴ２段目ブレードを全て部品番号



。*34 「ＢＳＩ」とは、Bore Scope Inspection の略で、整備点検用の内視鏡を用いて行う点検作業のことである
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１８８１Ｍ５２Ｇ０５に交換

ＳＢ７３－０３２６によりエンジンのクランプと燃

料マニフォールドの肉厚を点検

平成１６年 ３ 月１７日、同機に右エンジンとして装備

平成１７年１１月１３日、同社の整備規程に基づき、ＨＰＴ１段目及び２段目

のブレードの表面を点検するためＢＳＩ を実施
*34

2.6.4 不具合記録の概要

同社の整備記録によれば、本重大インシデント発生前１年間の右エンジン振動に

係る記録の概要は次のとおりである。

平成１７年２月１０日、ファンカウル前方の隙間が規定値外であったため調整

同 年３月 １ 日、上昇中、ファン振動値（３.７ユニット 。点検後、振）

動値が制限値（４ユニット）以内であったため飛行再開

同 年３月 ２ 日、上昇中、ファン振動値（３.７ユニット）。地上で試

運転、正常を確認

2.6.5 右エンジンＨＰＴ２段目ブレードの整備経歴等

平成１５年１１月７日、ＨＰＣ損傷により同機からエンジンが取卸され、平成

１６年１月４日、整備事業者Ｄ社において、上記損傷に係る修理が実施され、併せ

。てＨＰＴ２段目ブレード全てが部品番号１８８１Ｍ５２Ｇ０５のものに交換された

取り付けられたブレードは、次の２つに区分される。

① オーバーホール済みブレード：３枚

ブレード製造者Ｂ社で製造されたもので、整備事業者Ｅ社でオーバーホー

ル後、整備事業者Ｄ社で保管されていた。

使用時間 サイクル

製造時以降 ２３,７３９時間 ７,５３６回

オーバーホール以降 ５,６４６時間 ４,１２６回

② ブレード先端部の軽微な修理を受けたブレード：７１枚

ブレード製造者Ａ社で製造されたもので、被膜加工者Ｆ社で被膜の加工

を受け、エンジン・オーバーホール時に整備事業者Ｄ社で取卸されてブレー

ド先端の軽微な修理後、保管されていた。５８番ブレードはこの７１枚に



*35 「引火点」とは、燃料を加熱し、これに規定の大きさの炎を近づけたとき、燃料の蒸気に引火する最低温度

のことである。
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含まれていた。

使用時間 サイクル

製造時以降 １１,５１３時間 ９,５４６回

修理以降 ５,６４６時間 ４,１２６回

2.6.6 ＥＧＴの比較

本重大インシデント発生前４ヶ月間の当該エンジンの巡航時でのＥＧＴの月別平

均値を前年同時期の月別平均値と比較した結果、顕著な差はなかった。

平成１７年 ８ 月 ６５０℃ 平成１６年 ８ 月 ６５０℃

同 年 ９ 月 ６３８℃ 同 年 ９ 月 ６４８℃

同 年１０月 ６３７℃ 同 年１０月 ６４３℃

同 年１１月 ６２６℃ 同 年１１月 ６２９℃

本重大インシデント当時、同社では、同機及び同型式機を鹿児島－東京間に一日

４往復（８便）運航していた。

2.6.7 重量及び重心位置

重大インシデント発生当時、同機の重量は約２４５,３００lb、重心位置は約２２％

ＭＡＣと推算され、いずれも許容範囲（最大離陸重量２９９,０００lb、重大インシ

デント当時の重量に対応する重心範囲７～３７％ＭＡＣ）内にあったものと推定さ

れる。

2.6.8 燃料及び潤滑油

燃料は航空燃料ジェットＡ－１、潤滑油はＢＰＴＯ２１９７であった。

ＮＴＳＢの資料によれば、航空燃料ジェットＡ－１の自然発火温度は２２５℃、

引火点 は４０℃である。
*35

２.７ 気象に関する情報

(1) 本重大インシデントに関連する時間帯の鹿児島空港の定時観測気象報は、次

のとおりであった。

16 時 00 分 風向 ２７０°、風速 ８kt、卓越視程 ３０km、雲 雲量

１／８ 雲形 積雲 雲底の高さ ３,０００ft、気温 １４℃、



*36 「ＶＡＡＣ」とは、ＩＣＡＯが指定する火山情報センターのことで、当該責任領域内で、火山の噴煙、火山

灰により航空機の運航に影響がある、または影響が予想される場合に情報を提供する機関のことである。
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露点温度 ６℃、高度計規正値（ＱＮＨ）３０.１１inHg

17 時 00 分 風向 ２８０°、風速 ５kt、卓越視程 ３０km、雲 雲量

１／８ 雲形 積雲 雲底の高さ ３,０００ft、雲量 ２／８～

３／８ 雲形 不明 雲底の高さ 不明、気温 １４℃、

露点温度 ６℃、高度計規正値（ＱＮＨ）３０.１１inHg

(2) 火山の噴火及び火山灰に関する情報

東京ＶＡＡＣ によれば、平成１７年中の日本国内周辺空域における情報の
*36

発信回数は、延べ２５７回であった。

桜島に関しては、平成１７年に６回の噴火が記録されていたが、本重大イン

シデント発生日に関連情報の記録はない。

(3) 気象庁が発する黄砂に関する情報によれば、平成１７年は日本国内での年間

、黄砂観測日数は４３日であり、本重大インシデント発生前１ヶ月間においては

１１月７日～９日に鹿児島県においても黄砂が観測されていた。

２.８ ＤＦＤＲ、ＱＡＲ及びＣＶＲに関する情報

同機には、米国ハネウェル社製ＤＦＤＲ（部品番号:９８０－４７００－０４２）

及び米国Ｌ３コミュニケーションズ社製ＣＶＲ（部品番号:Ｓ２００－０１２－００）

が装備されていた。

ＤＦＤＲ、ＱＡＲ及びＣＶＲには、本重大インシデント発生時の記録が残されてい

た。なお、エンジン振動値に関するデータはＤＦＤＲよりＱＡＲの方が記録数が多い

ためこれを使用した。

２.９ 火災及び消防に関する情報

鹿児島空港事務所航空保安防災課によれば、本重大インシデントの発生時における

火災及び消防に関する情報は次のとおりである。

１６時４８分ごろ、エンジン故障の情報を受けて消防車３台が出動

同５２分ごろ、誘導路Ｔ３付近で草地火災を発見し、タワーの許可を得て滑

走路に入り、水により消火。その後、Ｔ３付近の待機場所に

戻り、同機の着陸のため待機

１７時０４分ごろ、同機が着陸した際、消防車３台でスポット３番まで同機を追

尾。機体から火も煙もなし

同１０分ごろ、乗員乗客に異常がないことを確認後、警戒を解除



*37 「ラビリンス・シール」とは、軸受部を低圧にして、外部に圧縮機からの高圧抽気を導き圧力差で滑油が外

部に漏れないようにするシール方法のことである。

*38 「ＬＰＣ」とは、エンジンの低圧コンプレッサーのことである。

*39 「ＣＣＶ」とは、本報告書においては、ブレードの凹（おう）側のことである。

- 20 -

同機を追尾した消防職員は、同５２分ごろの滑走路わきの草地火災について、次の

ように口述している。

この草地火災については、特に通報は入っていなかったが、同機の緊急着陸に備

え所定の待機場所へ到着した時に発見し消火した。

草地火災の発生を発見し、現場に臨場した航空管制運航情報官（以下「運航情報官」

という ）は、次のように口述している。。

運用室から見ていて草地火災が発生していたので直ちに現場に向かい、現場付近

にいた消防に消火するように依頼した。滑走路上等に散在していたエンジンの破片

等については、周囲がうす暗かったため気付かなかった。このときには、運航情報

官による滑走路の臨時点検及び火災の原因調査は行っていない。

（写真４、５参照）

２.１０ 事実を認定するための試験及び研究

2.10.1 エンジン分解調査

本重大インシデント発生原因調査のため、平成１８年１月、英国スコットランド

のプレストウィックにあるエンジン製造者のオーバーホール／修理工場において、

同機の右エンジン分解調査を実施した。その結果は次のとおりであった。

(1) 火災探知器検査

発動機防火区域に設置されている、火災探知器及びオーバーヒート探知器

のそれぞれの配線の導通検査を実施した結果、断線は認められなかった。

(2) コア・カウル

内側全面は煤で覆われ、外側はリバース・カウルとの境界（前端）付近に

顕著な煤の付着があった。

（付図５及び写真１０、１１参照）

(3) エンジン分解調査結果

① ファン

・ファン部に、異常は見られなかった。

・第３ベアリングのラビリンス・シール に摩耗があった。
*37

② コンプレッサー

・ＬＰＣ とＨＰＣに異常は見られなかった。
*38

・ほとんど全てのブレードのＣＣＶ 側表面に灰白色の粉末が付着していた。
*39



、*40 「ＣＲＦ」とは、コンプレッサー最後方にあるフレーム（桁）で、燃焼室を覆っているケースのことであり

エンジンの運転中は燃焼室の温度で高温となっている。

*41 「ＣＶＸ」とは、本報告書では、ブレードの凸（とつ）側のことである。

*42 「ノズル・ガイド・ベーン」とは、ＨＰＴブレードの前に設置され、燃焼ガスがタービン・ブレードに最適

な角度で衝突するよう整流するための翼型を環状に並べた静翼のことである。
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・ＨＰＣステーター翼のブレード・プラットフォームから平均約５０％付

近までの部分及び抽気口の内側に灰白色の粉末が付着していた。

・Ｎ２シャフトは拘束され回転しなかった。

（写真３０、３２参照）

③ ＣＲＦ ・ハブ・燃焼室セクション
*40

・ＣＲＦ内側表面及びハブ部は、ＨＰＣと同じ灰白色の粉末に覆われていた。

・燃焼室内側ライナーには、冷却穴に小さなき裂が認められた。
．

（写真３１参照）

④ ＨＰＴ

・１段目ブレードＣＶＸ 側表面にプラットフォームから翼部にかけて灰*41

白色の粉末が認められた。

・１段目及び２段目ノズル・ガイド・ベーン には、表面に灰白色の粉末
*42

が付着し後縁部を損傷しているものがあった。

・２段目５６番ブレードは、プラットフォームから３inの翼部分から破断

し欠損していた。

・同５７番ブレードは、プラットフォームから１inの翼部分（ブレード高

の約半分）から破断し欠損していた。

・同５８番ブレードは、根本から高さ約１.３in（３３mm）の位置のシャン

ク部で破断し、翼部が完全に欠損していた。（正常なブレード：高さ

５.５in（１４０mm ）またダブテイル部のＣＣＶ及びＣＶＸ側に均一な）

接触痕があることから、当該ブレードはディスクに適切に組み込まれて

いたものと考えられる。

・全ての２段目ブレード翼部とエンジン・ケース内側も、一部損傷し全般

に灰白色の粉末が付着していた。

（付図１４及び写真１５参照）

⑤ ＬＰＴ

・全てのステーター・ベーンには損傷または欠損があった。ケースは、全

般に破断したブレード等の破片の衝突による損傷が多数あり、また低圧

ローター・システムは回転しなかった。

・１段目ブレード翼部には、ブレード等のエンジン内部破片の接触による



*43 「内部冷却空気通路」とは、ＨＰＴブレードが高温にならないように、ブレード内部に冷却空気通路を設定

し、コンプレッサーから導いた空気を通過させてブレード内部を冷却し、さらに空気を小さな穴から吹き出さ

せてブレード表面に冷却空気の層をつくり、高温の燃焼ガスが直接ＨＰＴブレードに影響するのを減少させる

ための空気通路のことである。
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衝突痕があった。

・２段目ブレード翼部は、平均約５０％の長さのところで破断欠損していた。

・３段目及び５段目ブレード翼部は、様々な長さで破断欠損していた。

・４段目ブレード翼部は、根本から平均約７５％の長さのところで破断欠

損していた。

（写真１６、１７、２８、２９参照）

(4) 燃料漏れ位置

燃料ノズルに接続する燃料供給管はマニフォールド全周に３０本あり、２

時３０分位置にある第６番燃料供給管がシュラウド内部で破断していた。ま

た、シュラウド内部のリテイニング・リングとＯ－リングが正しい位置から

外れ、破断した燃料供給管がシュラウドから抜け出していた。Ｏ－リングは

熱損傷があった。

加圧した窒素ガスにより燃料系統を点検したところ、当該部分以外に漏れ

はなかった。

破断した燃料供給管の肉厚が均一ではなかった。

（付図６及び写真１２、１３、１４参照）

(5) エンジン振動加速度計検査

、ファンとＨＰＴ付近にあるエンジン振動加速度計の絶縁検査を行った結果

異常はなかった。ファン加速度計のアース線が断線していた。アース線以外

の機能は正常であった。

(6) エンジン潤滑系統検査

滑油リターン配管について加圧試験を行った結果、漏洩は認められなかった。

2.10.2 エンジン部品の金属学的調査

ＮＴＳＢの協力を得て、同機のエンジン・ブレード及び燃料供給管破断部等の金

属学的調査を行った。

(1) ＨＰＴ２段目ブレード

残存していたブレード全てを切断し内部冷却空気通路 （以下「通路」と
*43

いう。）のき裂発生状況の調査、並びに破断要因を特定するためブレード製造
．

者Ａ社製のうち破断した５８番ブレード、破断していない１０番、２０番、

２５番、３５番、４９番、５４番、５６番、７３番ブレード、及びブレード



*44 「被膜」とは、金属母材を熱や酸化などから守り母材の劣化を防ぐために母材表面に塗布する薄い膜のこと

である。

- 23 -

製造者Ｂ社製のうち破断していない２番ブレードの調査を行った。比較の結

果は、次のとおりであった。

なお、調査した全ブレードの金属成分は、ＤＳＲ１４２の材料規格に適合

するものであった。

① 通路内のき裂発生状況
．

７４枚のうち１０枚にき裂が発見された。き裂の起点位置は、いずれも
． ．

ＣＶＸ側（以下、ブレード内部をいう場合についてもブレード外部表面の

反りにより表記する。）の通路表面にあり、冷却空気が折り返すターンアラ

ウンド（以下「ＴＡ」という。）における通路表面とリブ（通路仕切壁）の

端部とを丸みをもって接続するフィレットの円弧状の部分（以下「ＴＡ部」

という。）に限られていた。なお、ブレード製造者Ｂ社製３枚のブレードに

き裂はなかった。
．

（単位：個所）

ＣＶＸ 前通路 中央通路 後通路

被膜にき裂のあったブレード １ １０ なし
．

母材にき裂が及んだブレード ０ ４ なし
．

② ５８番ブレード（破断したもの）

ＣＶＸ側前通路ＴＡ部のき裂の起点は広がりのある区域で見つかった。
．

その起点域には高温腐食が見られず、き裂の原因を厳密に特定することは
．

できなかった。詳細な状況は以下のとおりであった。

・ブレードの破断直前には、シャンク部断面積の約５０％程度まで疲労き
．

裂が進展していた。

・ブレード被膜 の厚さはＣＶＸ側前通路ＴＡ部においては、0.0017in*44

(0.0432mm)までで、調査した他のブレード(0.0021in～ 0.0033in

(0.0533mm～ 0.0838mm)に比べ薄かった。

通路被膜厚さ仕様 0.0005in～ 0.0030in(0.0127mm～ 0.0762mm)

・通路表面に高温腐食ブリスター（blister）が形成されていた。

・き裂の起点域には、母材に侵入するほど顕著な高温腐食は発見されなか
．

った。



*45 「ＥＤＳ」とは、物質の構成成分をＸ線を用いて分析するエネルギー分散型Ｘ線分析装置のことである。

*46 「低サイクル疲労」とは、１０,０００サイクル程度以下での繰返し応力により、金属材料が疲労破壊するよ

うな場合のことをいう。

*47 「中子」とは、鋳物の中に穴を空けたりするのに使用する型のことである。

*48 「合金消耗」とは、合金の成分中、特にアルミ成分が保護被膜のない状態で高温に曝される時に酸素と反応

。して消耗していくことで、アルミが消耗するとＤＳＲ１４２のガンマプライムが消失して高温強度が減少する

*49 「ガンマプライム」とは、合金の原子レベルでの母地であるガンマ相が、矩形上の網の様になり破断しにく

くなった状態のことである。

*50 「公称値(nominal model definition)」とは、エンジン製造者がブレード製造者にブレード各所の長さ等の

基準を示した値のことである。
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・高温腐食ブリスターをＥＤＳ により分析した結果、ブリスター表面付
*45

近とブリスター内には硫黄(S)の存在が認められた。

・高温腐食ブリスターの深さは被膜層のみに限定されていた。

・き裂の起点域が広く、ＴＡ部の被膜き裂に起因した複数の起点があった。
． ．

・破断面は低サイクル疲労 の様相を呈している。
*46

・ＣＶＸ側前通路シャンク部における母材の厚さは、調査した他のブレー

ドに比べると少し（0.010in(0.254mm)）薄かった。エンジン製造者によ

れば、この程度の厚さのばらつきは時にはあり、鋳造時に中子 の位置
*47

が、わずかにずれることに関連するとのことである。

・破断起点を含むブレードシャンク部壁を切断・研磨して観察を行った結

果、破断面は酸化が進み、合金消耗 が顕著であり、相当期間エンジン
*48

運転に曝されていたことを示していたが、高温強度に関係するＤＳＲ

１４２のガンマプライム 相がまだ残存していた。
*49

・シャンク部前通路の壁の厚さは、0.075in(1.905mm)で当該ブレード製造

者であるＡ社の公称値 よりも薄く、また、５４番ブレード（正常）の
*50

同じ位置での厚さと比較すると、５８番ブレードは、ＣＶＸ側は薄く、

ＣＣＶ側は厚くなっていた。

マスター・ブレードのシャンク部の厚さ：仕様公称最小値

ＣＶＸ側前通路ＴＡ部 0.079in (2.01mm)

ＣＶＸ側中央通路ＴＡ部 0.070in (1.78mm)

（付図１４及び写真１８、１９、２０、２１、２２、２３参照）

③ ４９番ブレード（母材のき裂と硫黄の標本）
．

中央通路にき裂があるブレードであり、切断して、き裂面の解析を行っ
． ．

た。

・き裂の深さは 0.0055in(0.1397mm)であり、そのうち被膜部は 0.0035in
．
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(0.0889mm)で、母材部は 0.002in(0.0508mm)の深さであった。

・き裂面は全て酸化しており、特に被膜層は極度に酸化していた。
．

・ＥＤＳにより分析した結果、母材のき裂が最も深い部分から硫黄が検出
．

された。

（写真２６，２７参照）

④ ２０番ブレード（母材のき裂の標本）
．

中央通路にき裂があるブレードであり、切断研磨し分析を行った。
．

・ＣＶＸ側中央通路ＴＡ部にあったき裂は、全体の深さが 0.00529in
．

(0.1344mm)で、被膜(厚さ 0.00329in(0.0836mm)）から母材部の 0.002in

(0.0508mm)の深さまで到達し、また、リブ（通路仕切壁）のき裂は、被
．

膜(厚さ 0.0034in(0.0864mm)）から母材へ 0.0006in(0.0152mm)進行し浅

い表面荒れがあった。

（写真２５参照）

⑤ ２５番ブレード（母材のき裂の標本）
．

中央通路にき裂があったブレード製造者Ａ社製ブレードについてき裂確
． ．

認するため切断研磨し、分析を行った。

位 置 被膜厚さ 特 徴

被膜層のみに軽度のピッティング（くぼみ）前通路ＴＡ部 0.0028in(0.0711mm)

最大 0.0004in(0.0102mm)母材内部に至るき裂中央通路ＴＡ部 0.0024in(0.0610mm)
．

⑥ ブレード製造者の違いによるＴＡ部の立ち上がり部分の半径の比較

写真２４に示すＡからＢの、ＴＡ部の立ち上がっている部分の半径（以

下「ＴＡ部半径」という ）の違いとき裂の発生を検討する。。
．

・ブレード製造者Ａ社製ブレードＣＶＸ側前通路ＴＡ部半径は、ブレード

製造者Ａ社公称値より小さかった。

・ブレード製造者Ｂ社製ブレードＣＶＸ側前通路のＴＡ部半径は、ブレー

ド製造者Ａ社公称値及びブレード製造者Ａ社製ブレードＣＶＸ側前通路

ＴＡ部半径のいずれよりも大きかった。

位 置 公称値 Ａ社製 Ｂ社製Ａ社

ＣＶＸ側前通路 0.042in 0.033in～ 0.040in 0.183in

( mm) ( mm～ mm) ( mm)1.067 0.838 1.016 4.684

（写真２４参照）

(2) ＨＰＣ及びＨＰＴブレード

、ＨＰＣ及びＨＰＴブレード表面は、全体的に灰白色の粉末が付着し、また



*51 「溶接ビード部」とは、管を溶接で接続する際にできる肉厚の盛り上がり部分のことである。
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ＣＲＦ、ブレードやノズル・ガイド・ベーンの通路の小さな穴にも粉末が付

着していた。

（写真２８、２９、３０、３１、３２参照）

(3) ブレードに付着していた粉末と桜島の火山灰のＥＤＳによる分析

① ＨＰＣ１０段目ブレードに付着していた白色の粉末は、主として硫酸ナ

トリウム（Na SO ）であり、成分分析の結果、主に硫黄(S)、ナトリウム2 4

(Na)、カリウム(K)及び酸素(O )が含まれていた。2

② ＨＰＴブレードのシャンク部表面から収集した粉末標本は、成分分析の

結果、石英、曹長石及び石膏の成分である、酸素、ケイ素(Si)、ナトリウ

ム、硫黄、カルシウム(Ca)、ニッケル(Ni)が含まれており、①の標本とは

一部は一致しなかった。

③ 桜島の火山灰の標本は、成分分析の結果、主にナトリウム、ケイ素、カ

ルシウムが含まれており、①の標本とは一部しか一致しなかった。

エンジン製造者によれば、本重大インシデントの発生の要因ではないが、

硫酸ナトリウムはエンジン・タービン部の高温腐食をもたらす可能性がある。

（写真３２参照）

(4) 高温腐食

タービン・ブレードの高温腐食について、エンジン製造者は、次の２つの

タイプに分類している （仮訳）。

(1) タイプⅠ高温腐食：１,５５０～１,８５０°Ｆ（８４３～１,０１０

℃）で発生し、腐食速度は温度に依存するが硫黄の量には依存しない。

(2) タイプⅡ高温腐食：１,１００～１,３５０°Ｆ（５９３～８４３℃）

で発生し、腐食速度は温度と硫黄の量に依存する。

（付図１５参照）

(5) 破断した６番燃料供給管の検査

破断は、溶接ビード部 で発生し、管の肉厚は最も厚いところで約１.４５*51

mm、最も薄いところで約０.５５mmであった。

同機に装着されていた他の燃料供給管を切断して管の肉厚を観察したとこ

ろ、全周囲が約０.８mmの均一した肉厚であった。

エンジン製造者によれば、破断した燃料供給管のき裂の起点は、溶接ビー
．

ド部の外側で肉厚が最も厚くなっていた部分の数ヶ所であった。破断面調査

により、破断は引張と圧縮の高応力荷重が一定振幅で繰返しかかったためで

あることが判明した。管の外表面から発生したき裂は、約２,５００回の繰
．



*52 「eCA&V」とは、エンジン製造者を中心にしてブレード製造者間等をコンピューター・ネットで結び、ブレー

ド等の製造過程や完成品の詳細な基準を定め品質を確保することに関する情報管理を行うシステムのことであ

る。

*53 「ＦＰＩ」とは、蛍光浸透探傷検査のことで、蛍光浸透液をき裂に浸透させ、紫外線を照射し発光させるも
．

ので、き裂を検出する方法のことである。
．

*54 「ＮＤＩ」とは、非破壊検査のことである。
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返し荷重により内表面へ達していた。計算によれば、ＨＰＴアンバランスに

より引き起こされたこの繰返し荷重により約４５Ｇの加速度が発生した。ま

た、シュラウドの端にあるリテイニング・リングとＯ－リングが正規の位置

から外れ、燃料供給管はシュラウドから外れていた。

（写真１２、１３、１４参照）

2.10.3 ブレード及び燃料供給管製造の調査

ＮＴＳＢの協力を得て、同機のエンジン・ブレードの設計・製造と燃料供給管に

関する調査を行った。

(1) タービン・ブレードの設計・製造

ブレード外部形状等はエンジン製造者が定めているが、ＴＡ部等の内部の

詳細についてはブレード製造者が設計し、エンジン製造者はそれを承認して

いる。本重大インシデント当時使用されていたＴＡ部半径については、ブ

レード製造者Ｂ社よりブレード製造者Ａ社の方が小さいが、エンジン製造者

はいずれの値も承認していた。

平成１３年ごろから、ブレード製造各社はeCA&V システムの運用を開始
*52

し、設計・製造段階において規格にばらつきが生じないよう、鋳型製造から

完成までを何段階かに分け検査することにより、製品規格の管理を行ってい

る。特に、ブレード外部形状は、鋳型と完成ブレード表面の間に１,１７７

の基準点を設定し、これらの計測結果により形状が規格に適合していること

、の確認を行っている。また、ブレード完成品検査では、通路規格についても

顕微鏡、Ｘ線やＦＰＩ 等のＮＤＩ により確認が行われている。
*53 *54

（写真３３参照）

(2) ブレード製造者及び被膜加工者毎の被膜き裂発生割合と発生位置
．

本重大インシデントの発生後、エンジン製造者は、日本において使用寿命

到達等により廃棄されエンジン製造者に返却された９３８枚のＨＰＴ２段目

ブレードを切断して、通路のき裂状況について以下の調査を行った。
．

① ブレード製造者と被膜き裂発生率
．

調査の結果、２８枚のブレード通路表面の被膜にき裂が見つかった。ま
．
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た、このうちの１枚は母材表面から 0.002in(0.051mm)の内部にまでき裂が
．

入っており、当該ブレードの使用サイクルは製造後約９,０００回であった。

ブレード製造社毎によるき裂発生率は下表のとおりであった。
．

ブレード製造社 き裂発生率 備 考
．

ブレード製造者Ａ社 ３.３％ 平成１１年以降に製造

ブレード製造者Ｂ社 ２.２％ 平成１１年まで製造

ブレード製造者と被膜加工者によるき裂発生率は下表のとおりであった。
．

製造者(期間） ブレード製造者Ｂ社 ブレード製造者Ａ

枚数 （平成９-１１年） (平成１１-１８年) 計

被膜加工者 45,000 枚 300,000 枚製造数 製造数

検査数 123 枚 検査数 369 枚 検査数 492 枚

Ｆ社 き裂 6 枚 き裂 21 枚 き裂 27 枚
． ． ．

発生率 4.9% 発生率 5.7% 発生率 5.5%

検査数 146 枚 検査数 300 枚 検査数 446 枚

Ｇ社 き裂 0 枚 き裂 1 枚 き裂 1 枚
． ． ．

発生率 0.0% 発生率 0.3% 発生率 0.2%

なお、検査されたブレードの総数に対してのき裂発生率は３.０％、き裂
． ．

が母材にまで達する率は０.１％であった。

また、本重大インシデントにおいて破断した５８番ブレードは、ブレー

ド製造者Ａ社と被膜加工者Ｆ社の組合せであった。

② 製造者別のブレード被膜き裂部位別の発生位置
．

ブレード製造者Ａ社製ブレードには、ＣＶＸ側通路にき裂が多かった。
．

ブレード製造者Ｂ社製ブレードには、ＣＣＶ側通路にき裂が多かった。
．

（単位：枚）

合計
発生位置 ＣＶＸ ＣＣＶ

前通路 中央通路 後通路 前通路 中央通路 後通路製造者

２２Ａ社 16 4 1 0 1 0

６Ｂ社 2 0 0 1 1 2

(3) コンピューター・シミュレーションによるＴＡ部への応力

エンジン製造者が、ブレード製造者Ｂ社及びブレード製造者Ａ社のそれぞ

れのＴＡ部にかかる応力を、ブレード製造者Ａ社製ブレード前通路に係る応

力と温度を基準に、コンピューターによりシミュレーションした結果、下表

に示すとおり、ブレード製造者Ｂ社製の方がブレード製造者Ａ社製のブレー



*55 「ＨＰＴＣ」とは、高圧タービン部のケースを冷却することをいう。
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ドよりも応力が小さいことが判明した。エンジン製造者の示唆によれば、こ

の結果と、ブレードのき裂との間に相関関係がある。
．

（ＣＶＸ側）

位 置 前通路 中央通路 後通路

製造者 Ａ社 Ｂ社 Ａ社 Ｂ社 Ａ社 Ｂ社ﾌﾞﾚ-ﾄﾞ

相対応力 （基準σ＝１） １ 0.81 1.39 1.02 1.10 0.88

相対温度 （基準＝t F） 0 F 0 F +53 F +53 F +93 F +93 F° ± ° ± ° ° ° ° °

2.2% 0.9% 0.3% 0% 0.2% 0%き裂発生割合
．

（付図１３参照）

(4) 燃料供給管の燃料漏れ防止策等

2.11.7(2)に記述するとおり、本重大インシデントに類似する燃料供給管の

事例が平成１５年１０月に発生していた。エンジン製造者は、エンジン振動

による燃料供給管の破断等がもたらす燃料漏れを防止するため、次の対策を

行っている。これらは、いずれもＳＢにより運航者に周知されている。

① 燃料供給管ノズル－新スナップ・リング（ＳＢ７３－０３３７）

、平成１６年１１月に発行され、シュラウド末端の保持力を強化するため

リテイニング・リングから保持力の強いスナップ・リングに変更するもの

で、平成１６年１１月３０日以降エンジンを工場に搬入した機会に実施す

ることになっており、当該エンジンは、本重大インシデント発生時には、

その時期に至っていなかった。

② 燃料マニフォールド保持クランプの改善 （ＳＢ７３－０３２６）

平成１５年５月に発行され、燃料マニフォールドを保持するＰ形クラン

プの緩衝材を従来の合成繊維からフッ素樹脂（Poly Tetra Fluoro Ethylene）

に変更し、燃料供給管に伝達されるエンジン振動を軽減する対策で、当該

エンジンは平成１５年１１月に実施していた。

（付図１２、１６参照）

２.１１ その他必要な事項

2.11.1 ＣＦ６－８０Ｃ２エンジン概要

(1) 概要

ファンから流入する空気のうちＬＰＣ及びＨＰＣ（コンプレッサー）へ送

られる空気を、一次空気という。また、ファンを通過し推力として利用され

る空気を、ファン空気という。ファン空気の一部は、ＨＰＴＣ 及び
*55



*56 「ＬＰＴＣ」とは、低圧タービン部のケースを冷却することをいう。

*57 「ＦＡＤＥＣ」とは、Full Authority Digital Engine Controlの略である。エンジンのコントロールはエン

ジン・ケースに装備された専用のコンピューターにより全て行われ、パイロットはスラスト・レバーで必要と

するＮ１スラストをＴＬＡによりＦＡＤＥＣに入力する。

*58 「対流冷却」とは、ブレード翼内部を流れる冷却空気を対流させることによりブレードを冷却する方法のこ

とである。

*59 「フィルム冷却」とは、ブレード表面の小孔から冷却空気を吹き出させ、その冷却空気の膜でブレード表面

を覆って冷却することである。

*60 「ＣＣＣＶ」とは、エンジンのコア部を冷却するための空気の制御を行うバルブのことである。

*61 「psig]とは、ゲージ圧のことで、海面における大気圧 （14.7 psi）との差のことである。
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ＬＰＴＣ に利用される。ファン、ＬＰＣ及びＬＰＴは同一の軸で回転し、
*56

この回転をＮ１、またＨＰＣとＨＰＴは同一の軸で回転し、この回転をＮ２

という。

(2) ＦＡＤＥＣの機能

ＦＡＤＥＣ による主な制御機能は、通常はパイロットが設定したＴＬＡ
*57

に応じたＮ１を生み出すのに必要なＮ２回転となるよう、かつその間にＥＧ

Ｔリミットを超えないよう、燃料流量を制御することである。すなわち、Ｎ

１がＴＬＡ設定値より減少すると、ＨＰＣのデスチャージ圧力（以下「ＣＤ

Ｐ」という。）であるＰＳ３が減少するため、ＦＡＤＥＣはこのＰＳ３の減少

を検知すると燃料流量を増すことでＮ２回転を増加させ、これによってＮ１

をＴＬＡが設定する回転となるよう制御する。しかし、本重大インシデント

発生時のように、Ｎ１減少をＰＳ３で感知しＮ２を増加させる制御を行って

もＰＳ３が急激に減少する場合、エンジン停止を回避するためＦＡＤＥＣは

燃料流量を減少させる。

(3) エンジン・ブレードの熱対策

燃焼ガスに曝されるＨＰＴブレードへの高温負荷を軽減させるため、ブ

レード内部に設けられた通路にＣＤＰの一部の空気を流しブレード冷却をし

ている。このＣＤＰエアーは、ブレードの底部から内部冷却通路に沿って流

れ、対流冷却 とフィルム冷却 を行っている。
*58 *59

(4) コア・カウル内の冷却空気流

コア・カウル内はエンジンケースや発電機等の補機類の放熱により高温と

なるため、ファン空気の一部がダクトにより導入され、コア・カウル内に空

気の流れ（以下「換気流」という。）を作っている。ＨＰＣ外周部と補機類

の冷却は、ＣＣＣＶ （20psig ）により行われる。ＨＰＴケースにあっては
*60 *61

ＨＰＴＣバルブ（14.7 ～ 29.7psig)を介しＦＡＤＥＣによりコントロールさ



*62 「ＡＣＣＳ」とは、巡航中にタービン・ケース外周に装着された空気マニフォールドに冷却空気を流してター

ビン・ケース外面に吹き付けてケースを収縮させることにより、ブレード先端とケースの間隙を適正に狭め、

タービン効率を向上させるシステムのことである。通常、高度約２０,０００ft以上で作動する。
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れ、これをＡＣＣＳ と呼称している。また、ファン空気は、ＬＰＴケース
*62

にも導かれ常時ＬＰＴケースに吹きかけられている。これらの冷却空気の換

気流は、エンジン後方の排気ノズルとコア・カウルの間の空気排気口（以下

「ベント」という。）から排出される。換気流の流速は、エンジン製造者によ

れば通常約６～１２ktであるが、Ｎ１が減少すれば流速も低下する。

(5) エンジン火災対策

① 防火壁等

エンジンに火災が発生した場合、燃料タンクとなっている主翼に火災が

拡大しないよう、エンジンを吊り下げているパイロンに防火壁が設けられ

ている。また、エンジンの圧縮機部、燃焼室部、タービン部及びエンジン

補機が装着されている部分は、指定防火区域となっており、耐火性材料が

用いられている。エンジン・ケースの前方下部にある熱遮蔽板は、燃料、

潤滑油、油圧系の配管等を、燃焼室及び高圧タービン及び燃焼域の上部成

形材から放出される高熱から保護している。

② 火災探知器

同機のエンジンには、火災及びオーバーヒート状態を早期に探知するた

めエンジン指定防火区域にセンサー管が下表のとおり４ヶ所に配置されて

いる。

配置場所 機能 備考

前方 上 部 オーバーヒート エンジン支柱部

下 部 火災 ＨＰＣ下部

後方 上 部 火災 ＨＰＴ上部

下 部 火災 ＨＰＴ下部

機体設計・製造者（以下「機体製造者 」という ）の資料によると、セ） 。

ンサーには所定の長さのチューブの中に水素とヘリウムガスが封入されて

おり、火災探知器の場合、チューブ全体が約４２６℃以上に熱せられると

中のヘリウムガスの膨張によりチューブの末端にある圧力スイッチが作動

する。また、チューブの中心部には別の細いチューブがあり、火災により

局部的に熱せられ約６３５℃以上になると、封入されている水素が膨張し



*63 エンジン製造者の「Investigation Summary / Closure October 31, 2006 報告書」による。

*64 「ＨＭＵ」とは、Hydraulic Mechanical Unit の 略で、エンジンの性能に係る各種の情報に応じて、希望の

出力を得るために、燃料の流量を制御する装備品である。

- 32 -

チューブ内の圧力が上昇して、圧力スイッチが作動することにより火災を

探知する。

機体製造者によれば、エンジン後方の３～４時位置はＨＰＴＣとＬＰＴ

Ｃの冷却用空気ダクトがあるため、火災探知器を配置する充分な間隙が確

保できないことから、火災探知器が配置されていないとのことであった。

エンジンには火災発生に備え２個の消火（ハロン）ボトルが装備されてい

る。エンジン運転中のコア・カウル内温度は約３００℃近くまで上昇する

ことがある。

(6) ＥＧＴ感知システム

当該エンジンのＥＧＴプローブは、ＬＰＴ２段目付近のガスパス周囲に

アルメル・クローム熱電対のプローブ８本が取付けられており、ＨＰＴと

ＬＰＴ間のガス流路温度を感知している。

(7) エンジン振動検知システム

ファン、ＬＰＴ及びＮ２の振動値は、ファンとＨＰＴ付近に取付けられた

加速度計と、Ｎ１及びＮ２の回転データから算出される。ＥＩＣＡＳには、

通常これらの値のうちで最も高い検知値が発生部位とともに自動的に表示さ

れる。Ｎ１、Ｎ２の回転情報が得られない場合には、ファンとＨＰＴの加速

度計で感知した振動値が表示される。Ｎ１が２０％未満又はＮ２が４０％未

満になると、振動値は０表示となる。

振動値の表示単位はユニットで範囲は０～５となっている。同社の整備規

程によれば、振動値が４ユニット以上になった場合は点検が義務づけられて

いる。

(8) 燃料の加圧

燃料タンクから送られてきた燃料は、エンジンのアクセサリー・ギア・ボ

ックスに装着された主燃料ポンプにより離陸出力時の燃料圧力は約１,０００

psi に加圧され、主燃料ポンプからＨＭＵ に送られて燃料供給管で分配さ
*63 *64

れる （燃料流量はエンジン当り約１８,０００lb/hである ）。 。

（付図４、７、８、１０、１７参照）

2.11.2 エンジン洗浄に関する基準



*65 「ＣＥＳＭ」とは、エンジン製造者が発行する Commercial Engine Service Memorandum のことで、エンジ

ン製造者の商業用エンジンを使用している各社へ、運用や整備について有効な項目を配信している。

*66 「ホット・セクション」とは、燃焼室やタービン等の燃焼ガスに常時曝される部分のことをいい、この部分

には機械的な応力の他に高温による大きな熱応力が作用する。

*67 「オン・コンデション」とは、航空機の装備品を、分解、オーバーホールすることなく、目視、計測、試験

あるいはその他の方法により状態を継続的に監視し、必要な整備を行うことで耐空性を維持することをいう。
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*65
(1) エンジン製造者のＣＥＳＭ

エンジン製造者が平成４年１０月２８日に発行した整備情報ＣＥＳＭ第

、１８号によれば、水またはコークスによる洗浄を実施することにより、汚れ

油、塩分が洗浄され、ＥＧＴ平均値が水の場合約１０.１℃、コークスの場合

９.９℃下がり、エンジンの信頼性向上と燃料効率が改善するとされている。

エンジン製造者は、エンジン寿命を延命するために、定期的な洗浄を推奨

している。ただし、実施については個々の運航各社の判断によるとされている。

ＥＧＴマージンを確保することによりエンジン運用温度を下げ、ホット・

セクション の寿命を向上させることができるとされている。
*66

(2) 同社の整備規程

同社の整備規程には、水洗浄の実施時期を示す使用時間や汚染の度合いに

関する基準は定められておらず、同社ではこれまで水洗浄の設備を有してい

なかった。本重大インシデント発生により、同社では水洗浄実施の基準を定

め、準備を進めている。

2.11.3 ＨＰＴブレードの整備基準

ＨＰＴブレード整備についてエンジン製造者が定めている「ワークスコープ・プ

ラニング・ガイド」には次のとおり規定されており、同社はこれに基づき整備を行

っている。

・４００サイクル毎のオン・コンデション での点検で行う。*67

・ブレード等には限界使用時間はない。

なお、航空局の承認を受けている同社の整備規程にはブレード廃棄時間は規定さ

れていない。

2.11.4 火災探知器に関する規定

エンジン火災探知について、航空法施行規則第１４条に定められた附属書第１に

対する適合性審査要領「耐空性審査要領の第Ⅲ部飛行機（耐空類別が飛行機輸送Ｔ

であるもの 」 には次のとおり定められている。）

５－９－１２－１（ＦＡＲ２５.１２０３(a)）
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各指定防火区域及びタービン発動機の燃焼室部、タービン部及びテール

パイプ部には、承認された、敏速に作動する火災又は過熱探知器を備えつ

けなければならない。この場合において、その個数及び位置は、これらの

区域の火災を敏速に探知できるものでなければならない。

2.11.5 エンジン故障等に関するＡＯＭ

同社のエンジン故障等に関するＡＯＭの手順には以下の記述がある。

(1) ENGINE FAILURE AFTER V1 PROCEDURE （一部省略）

Engine Fire (Severe Damage or Separation)あるいは Engine Failure を

発見した乗員は "Engine Fire" または を Call する。"Engine Failure"

ＰＦ ＰＮＦ

飛行を継続する。

Air speed を Monitor し、 Call "V "、Call "V "2R

V で Smooth に Rotate する。 Call "positive(Climb)"R

Landing Gear Lever ...........UP

Positive Rate of Climb を確認後 GEAR Light 及び DOORS Light が

"Gear Up" をCall する。 消灯したら

Landing Gear Lever ...........OFF

V ～V +15 で上昇する。2 2

は、速度が Engine, Flight Instruments をMaximum Bank Angle

V +10 以上の場合 30 °、V +10 未満の Monitor する。2 2

場合 15 °である。

（以下略）所望の高度**に達したら、CHECKLIST の Memory Item を実施する。

**: Obstacle を Clearできる高度または滑走路高 400ft のうちどちらか高い

方の高度以上とする。

(2) ENGINE FIRE OR SEVERE DAMAGE （一部省略）

(本項チェックリストの項目で、外枠が実線で囲まれている項目については、

運航乗務員が各項目をメモリーで迅速に実施後、当該項目をチェックリスト

の読み上げにより再確認を行う項目であることを意味している。本項(4)の外

枠についても同じ。)

Condition: 当該Engineの火災、異常なEngine Indicationを伴う機体の振動

AUTOTHROTTLE ARM SWITCH ……………………………………… OFF PF

[Engine 不作動時の Autothrottle の使用は Recommend されない。]

THRUST LEVER ………………………………………………… CLOSE PF

[当該 Engine の識別を助ける。]



*68 「ＡＰＵ」とは、航空機に空気圧、油圧、電力などを供給するため推進用エンジンとは別に装備された動力

装置のことである。
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FUEL CONTROL SWITCH …………………………………… CUT OFF PNF

ENGINE FIRE SWITCH………………………………………… PULL PNF

もし、Engine Fire Warning Light が点灯のままならば：

ENGINE FIRE SWITCH………………………………………… ROTATE PNF

（以下略）

(3) ENGINE FAILURE OR SHUTDOWN

Condition: Engine 故障、Engine Flame Out、他の Non-Normal Procedure

による要求。

AUTOTHROTTLE ARM SWITCH ………………………………………… OFF PF

[Engine 不作動時の Autothrottle の使用は Recommend されない。]

THRUST LEVER …………………………………………………… CLOSE PF

[当該 Engine の識別を助ける。]

・Engine の状態が許すなら、Engine を冷やし、安定させるために、２分

間 Idle で運転する。

FUEL CONTROL SWITCH ………………………………………… CUT OFF PNF

APU SELECTOR*68

(If APU available) ………………………………… START, THEN ON PNF

[追加の電源を供給する。]

（中略）

最寄りの適当な空港への着陸を計画する。

（以下略）

(4) ENGINE LIMIT OR SURGE OR STALL (枠内はメモリーで実施)

Condition: Engine EGT や RPM が異常に上がるか、Limits に接近してい

るか超えている。異常な Engine音がする。Thrust Lever の動

きに反応しない。

AUTOTHROTTLE ARM SWITCH ………………………………………… OFF PF

[Thrust Lever が Manual で操作した位置に留まるようにする。]

THRUST LEVER …………………………………………………… RETARD PF

[当該 Engine の識別を助ける。]

Indication が正常範囲内におさまるか、Thrust Lever が Close

するまで Retard する。
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もし、Indication が異常であるか、EGT が上昇し続けるなら：

ENGINE FAILURE OR SHUTDOWN Checklist を実施する。

Shutdown 後、もしEngine Indicationが見たところ正常なら Restart

してもよい。

もし、Indication が安定し、EGTも安定または減少しているならば：

THRUST LEVER・・・・・・・・・・・・ADVANCE PF

ゆっくりと Advance する。RPMとEGT が Thrust Lever の動きに追従す

ることを確認する。

（以下略）

(5) 鹿児島空港におけるエンジン故障時の飛行方式を設定した同社のリファレ

ンス・プロセジャー（一部、仮訳）

滑走路３４からの離陸の場合

、ＫＧＥ（加治木ＶＯＲ／ＤＭＥ）から２.７nmまで滑走路延長上を上昇し

その後、右旋回でＫＧＥの１４１°ラジアルに会合し太平洋上へ向う。

（付図１８参照）

2.11.6 空港管理に関する情報

鹿児島空港事務所に記録されていた管制交信記録、運航記録原簿及び業務日誌に

よれば、同機が離陸してから着陸するまでの同空港の滑走路使用状況は、概ね下記

のとおりである。なお、同機の離陸後に離陸した２機のコミューター機の経過につ

いては、＊で表示する。

１６時４４分５８秒、同機が滑走路３４から離陸滑走を開始

＊同４５分０７秒、タワーが、離陸準備をしていたコミューター機に滑走路３４

への進入許可を発出

同４５分１９秒、同機が離陸

同４６分３０秒、レーダー担当者が、同機のエンジン故障通報を把握

＊同４８分１９秒、タワーが、コミューター機に「草地から、若干、煙が出て燃

えているようだが支障はないか」と質問。コミューター機か

らタワーへ 「離陸には支障なさそうである」と返答、

＊同４８分４０秒、タワーがコミューター機へ、離陸許可を発出、その後、コミ

ューター機は離陸

同５２分００秒、同機からレーダーへ、鹿児島空港に引き返す旨の通報があっ

た。このころ、消防車が滑走路わき草地の火災を消火。運航

情報官が火災現場に臨場

同５３分０４秒、同機が、トランスポンダーを緊急コードにセット
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＊同５８分５３秒、もう一機のコミューター機が、滑走路３４からの離陸許可を

受領、その後、離陸。離陸した２機のコミューター機から滑

走路上の破片等に関する報告はなかった。（本重大インシデン

ト発生時の風向・風速の気象条件下では、２機のコミューター

機の離陸浮揚に要する地上滑走距離は約６００～７００ｍで

ある。離陸した２機のコミューター機は、当該飛行直後に点

検を行ったが、タイヤ等への損傷は確認されなかった ）。

１７時０４分０１秒、同機が滑走路３４に着陸

運航情報官が滑走路を臨時点検した結果、滑走路３４の南端

から８００～１,４００ｍの間で、滑走路の右側に、エンジン

の破片等が散在していることが判明

同２２分ごろ、滑走路閉鎖、破片回収開始

１８時２０分ごろ、滑走路閉鎖解除

2.11.7 本重大インシデントとの類似事例

(1) 同型エンジン２段目ＨＰＴブレード破断事例

2.10.2(1)に記したＤＳＲ１４２規格の材料で製造されたＨＰＴ２段目ブ

、レードが飛行中に破断した事例は本重大インシデントが初めてである。なお

平成１４年７月５日に発行されたＳＢ７２－０９８２Ｒ０２によりＨＰＴ

２段目ブレードのＤＳＲ１４２材への交換が勧告され、日本国内の主要な運

。航者は、このＳＢに基づくＤＳＲ１４２材へのブレード交換を完了している

本重大インシデント発生前までのＤＳＲ１４２材以外のＨＰＴブレード

（Rene８０材）が破断した事例の概要は、次のとおりである。

① ＨＰＴ２段目ブレード翼部全長の根本から１０～２０％部分で破断した

事例は１８回あり、その時の状況は、

ａ ほとんどが高い振動を生じた （最高５ユニット）。

ｂ ＩＦＳＤ５回、離陸後引き返し３回、離陸中止３回

ｃ ＬＰＴケースに穴が開いた事例が８回

ｄ 機体に損害を生じた事例が３回

であった。

② ＨＰＴ２段目ブレード翼部全長の根本から６０～８５％部分で破断した

事例は合計１５回あり、その時の状況は、

ａ 数回は高い振動を生じた

ｂ ＬＰＴケースに穴が開きエンジン・カウルと機体損傷事例が１回

であった。
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(2) 燃料供給管からの燃料漏れ

本重大インシデントと似た事例

平成１５年１０月、ボーイング式７４７－４００型貨物機のＨＰＴ１段

目の３枚のブレードがプラットフォームより下部で破断し、これによるエ

ンジン振動により、２本の燃料供給管が破断し、カウル内に火災が発生し

た事例があった。これはエンジンが多量の砂を吸い込み、これによりＨＰ

Ｔ１段目ブレードに高温腐食が発生し破断したものである。

2.11.8 本重大インシデントに関するエンジン及び機体製造者等の見解

本重大インシデントの火炎によりコア・カウルが過熱し材料が劣化して、カウリ

ング外板の欠損に至った。火災検知器の応答は敏速ではなかったが、火災の広がり

は抑制された。このことからエンジン及び機体の製造者は、エンジン・カウリング

の損傷は航空機の安全を脅かすものではなかったとしている。

また、アメリカ合衆国連邦航空局（ＦＡＡ）は、今回の不具合に対する強制的な

改善処置は不要と考えている。

３ 事実を認定した理由

３.１ 乗務員の資格等

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 気象等の関与

本重大インシデント発生当時は、２.７に記述のとおり、同機のエンジン等に損傷を

与える可能性のある火山灰等に関するノータムや情報は発出されておらず、また、運

航乗務員も噴煙の臭いについて述べていないことから、短期間に多量の火山灰や黄砂

等をエンジンに吸入したことはなかったものと推定される。ＨＰＣブレード等に付着

した灰白色の粉末は、長期間にわたり微量の火山灰や黄砂が含まれる大気中を飛行し

ていたことによるものと考えられる。これらの灰白色の粉末は、３.４(4)に記述する

ように硫黄やナトリウム成分を含んでいた。
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３.４ 破断ブレードの特定等

(1) 最初に破断したブレード

2.10.1(3)④に記述したとおり、破断した３本のＨＰＴ２段目ブレードは、残

存部分が少ない方から５８番、５７番、５６番の順である。2.10.2(1)②に記述

したとおり、５８番ブレードに低サイクル疲労の様相があることから、最初に

破断したのは５８番ブレードであったものと推定される。

(2) ５８番ブレード破断時機

、同ブレードが破断した時機については、以下のことから、同機が機首を上げ

機体が浮揚した１６時４５分１９秒ころであったものと推定される。

① 2.1.1(1)に記述したとおり、同機の主脚のAIR/GNDセンサーがAIRとなった

１秒後に右エンジンＥＧＴが約９２６℃に上昇しＮ１、Ｎ２が顕著に減少し

たこと

② 2.1.2(1)に記述したとおり、機長が、「機体の浮揚時に振幅が大きく低い周

波数の機体振動が発生した」と述べていること

③ 2.1.2(5)及び(6)に記述したとおり、乗客１が 「離陸時、エンジンから一、

瞬、細い火が何本もまとまって出た 、及び乗客２が 「離陸して飛び上がる」 、

時、ガタガタと揺れていた」等述べていること

④ ２.４に記述したとおり、同機が浮揚した付近の滑走路上や滑走路東側（右

側）の草地に、ブレード等の破片が集中的に散乱していたこと

(3) 破断要因

2.11.7(1)に記述したとおり、本重大インシデントは、ＤＳＲ１４２規格の材

料で製造されたＨＰＴ２段目ブレードが破断した初めてのケースであった。破

断はＤＳＲ１４２の結晶粒界に垂直な方向であった。

ＮＴＳＢ調査官の立会いでエンジン製造者が行った金属成分分析の結果によ

れば、2.10.2(1)②に記述したとおり、５８番ブレードのき裂開始の要因を厳密
．

に特定することはできなかったが、破断面は低サイクル疲労の様相を呈してい

たことから、次の各要因が複合して影響した可能性があるものと考えられる。

① ＴＡ部半径

５８番ブレードの破断起点はＴＡ部にあった。2.10.2(1)⑥に記述したとお

り、破断したブレードと製造者が同じで通路にき裂のあった４９番ブレード
．

のＴＡ部半径はブレード製造者Ａ社の公称値よりも小さかったことから、こ

のＴＡ部に応力が集中したものと推定される。一方、別の製造者が製造した

２番ブレードについては、通路のＴＡ部半径がブレード製造者Ａ社の公称値

よりも大きく、き裂等が発生していなかったことから、応力の集中が比較的
．

小さいと考えられる。これらのことは、2.10.3(3)に記述したエンジン製造者
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でのコンピューターによるシミュレーションでも検証されている。

５８番ブレードは、ＴＡ部半径が公称値よりも小さかったと推定されるこ

とから、４９番ブレードと同様に応力集中によりき裂が発生し、破断に至っ
．

た可能性が考えられる。

② 被膜の厚さと硫黄の存在

５８番ブレードの製造者はブレード製造者Ａ社で、被膜加工は、2.10.3(2)

に記述した、被膜き裂の発生率が高い被膜加工者Ｆ社が行っていた。また、
．

同ブレードのＴＡ部の被膜層には高温腐食ブリスターが形成されており、Ｅ

ＤＳの成分分析では硫黄が含まれていた。

また、2.10.2(1)③に記述したとおり、通路ＴＡ部にき裂のあったＨＰＴ２
．

段目４９番ブレードはＴＡ被膜から母材までき裂が入っており、ＥＤＳによ
．

り硫黄が検出された。エンジン製造者は、このき裂には硫黄が存在していた
．

ことから、2.10.2(4)に記述した、タイプⅠの高温腐食ではなく、タイプⅡの

高温腐食によるものとしている。硫黄は、わずかな量でも金属硫化物の生成

要因となる。付着した硫黄は、温度上昇により被膜や下層部分の保護品質を

低下させる。いったん硫化腐食が発生すると、その後は、外部から硫黄が供

給されなくても腐食が進む。

専門委員は 「疲労クラックの発生のしやすさは通常表面状態に依存する。、

同じ応力状態におかれた場合、blisterがある場合とない場合では、クラック

のinitiation siteを与えることによってクラック発生までの繰り返し使用回

数が違ってくる可能性は高いと考えられる。従って、高温腐食とそれに起因

して生じた酸化物がクラック発生を早めた可能性は否定できない。」との意見

を述べている。

（写真２２参照）

③ シャンク部壁の厚さ

５８番ブレードは、2.10.2(1)②に記述したとおり、シャンク部壁の厚さ

、が中央通路は公称値より厚かったものの、ＣＶＸ前通路では公称値より薄く

他のブレードに比べるとＣＶＸ側は薄く（0.010in(0.254mm)）、ＣＣＶ側は

厚かった。エンジン製造者は、過去の経験から、この程度の厚さのばらつき

は有り得るとしている。しかし、ＣＶＸ側シャンク部壁が薄かったことは、

ブレードのプラットフォームより上の部分も薄くなり、またＣＣＶ側は厚く

なっていたことから、ブレード全体のバランスが悪くなり、ＣＶＸ前通路Ｔ

Ａ部の応力が大きくなり、これらが５８番ブレードの破断に影響した可能性

が考えられる。
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(4) 硫黄やナトリウムの付着要因

2.10.2(3)に記述したとおり、ＨＰＣブレード表面の付着物とＨＰＴ２段目ブ

レードのシャンク部に付着していた物質の成分は一部は異なっていたが、硫黄

やナトリウム成分を含んでいた。また、サンプルとして採取した桜島の火山灰

には硫黄成分が含まれていなかった。このことについては、サンプルの硫黄分

は気体となり飛散したか降水で流されたものと考えられる。

また、ＨＰＣブレード表面とＨＰＴ２段目ブレードのシャンク部に付着した

粉末成分が異なっていたことについては、ＨＰＣ表面に付着していた粉末成分

が燃焼室等の高温部を通過したこと、または燃焼室からの熱により付着してい

る間に変質したことによる可能性が考えられる。これらは、火山の噴煙、黄砂

及び海の塩分等が付着したものと推定される。

しかし、同社には、2.11.2(2)に記述したとおり、エンジン洗浄を実施するた

めのエンジン使用時間や汚染の度合いを判断をする基準はなく、エンジン洗浄

設備もなかった。これは、2.11.2(1)に記述したとおり、エンジンの製造者が洗

浄の実施時期について、運航者の経験により判断して良い旨をＣＥＳＭに記載

していたこと及び同社においてはエンジン洗浄をオーバーホール時に委託先で

行うとしていたことから、同設備は必要がないと判断したものと推定される。

(5) 燃料流量の変化

本重大インシデントでは、2.1.1(1)に記述したように、右エンジン燃料流量

は、３.４(2)に記述したブレードが破断したと推定される１６時４５分１９秒

に、その１秒前の１８,０８０lb/hから１８,３３６lb/hとなり２５６lb/h増加

したが、その直後から大きく減少していた。これは、2.11.1(2)に記述したよう

に、ブレードの破断によるＰＳ３の減少を感知した初期に、ＦＡＤＥＣがＮ２

を増加させようと一時的に燃料流量を増加させたものと推定される。しかし、

Ｎ２は増加せず、これに伴いＰＳ３も上昇しなかったことから、ＦＡＤＥＣは

燃料流量を減少させる制御を行ったものと推定される。

１６時４５分２２秒、左右ＴＬＡが増加し、正常であった左エンジンの燃料

流量が増加している。これは同機が低減定格出力（ＤＥＲＡＴＥ－２）で離陸

していたことから、運航乗務員が推力を増加する操作を行った可能性が考えら

れる。

３.５ エンジン・ケースの損傷

２.３(1)及び(2)に記述したＬＰＴのブレード、ステーター及びエンジン・ケース

の損傷については、３.４に記述した、ＨＰＴ２段目５８番ブレードの破断が引き金

となり、連鎖的に、その後流のタービン・ブレード、ステーター及びエンジン・ケー
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ス等を損傷させ、これらの破片の一部がＬＰＴ１段目付近でＬＰＴケースの２ヶ所に

小さな穴を開けたものと考えられる。しかし、ＬＰＴケースを覆っているコア・カウ

ルの内側表面には破片等が衝突したような痕跡がなかったことから、これらの破片は

ＬＰＴケースを貫通していなかったものと推定される。

３.６ 燃料供給管の破断

(1) ６番燃料供給管の破断時機

ＤＦＤＲ及びＱＡＲによれば、離陸直後から右エンジン振動値は記録上限の

４.９９ユニットであった。このころ客室の乗客が「ガタガタ揺れていた」と

述べていることから、エンジンに強い振動が発生していたものと考えられる。

エンジン製造者は、2.10.2(5)の記述のとおり、６番燃料供給管はエンジン振

動による繰返し荷重がかかり破断した、としている。この振動がＨＰＴ（Ｎ２）

ローターのバランス不均衡に起因したことから、３.４(2)に記述したとおり、

ＨＰＴ２段目５８番ブレードが破断した離陸浮揚後に、同管が破断した可能性

が考えられる。また、２.３(3)に記述した、Ｕ字型の燃料供給管の燃料マニフ

ォールドとの取付部付近が少し曲がったことについては、この強い振動及び燃

料供給管破断部にかかっていた 2.11.1(8)に記述した燃料の圧力（約１,０００

psi）により、シュラウドから外れた際に曲げられたものと推定される。

(2) 燃料供給管破断要因

2.10.2(5)に記述した、６番燃料供給管の破断開始点が管の肉厚の厚いビー

ド部であることについては、ビード部とその周辺は溶接による熱の影響で延性

が少なくなり強度が母材より弱くなると言われていることから、肉厚の厚い部

分から低サイクル疲労により破断したものと推定される。

また、６番燃料供給管の破断面付近で管の肉厚が均一ではなかったことにつ

いては、引張と圧縮の一定振幅の繰返し高応力荷重がかかり、管が変形（ネッ

キング）したことによる可能性が考えられる。

（写真１３参照）

３.７ コア・カウル内の状況

(1) 燃料漏れ

破断した６番燃料供給管から漏れた燃料がシュラウド内に溜まり、Ｏ－リン

グ及びリテイニング・リングがシュラウド内の燃料圧力に耐えきれず外れ、コ

ア・カウル内の発動機防火区域へ燃料が噴出したものと推定される。この時機

は 2.1.2(5)に記述した乗客の口述、及び３.６(1)の記述から同機が浮揚して

間もなくであったものと考えられる。
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破断した燃料供給管は２.３(3)に記述のとおり２時３０分位置にあること、

シュラウドからの燃料供給管の外れ具合が３時方向（コア・カウル側）に広い

、三日月の形状であったこと及び重力の影響を受けたことにより、漏れた燃料は

斜め下後方に飛散したほか、６番燃料供給管の真下近くにも落下していたもの

と考えられる。

(2) 火炎の発生と拡大

① 2.1.2(5)に記述した乗客の口述から、離陸後間もなく破断した６番燃料供

給管から漏れた燃料が、飛散し高温のＣＲＦ通過時に着火した可能性が考え

られる。

② ２.３(4)①及び②に記述したとおりエンジンケースに付着していた煤は、

燃料漏れが始まったころは、2.1.1(2)に記述したとおり、離陸直後で燃料流

量が多かったため、酸素が不足し不完全燃焼であったことから、付着したも

のと考えられる。

③ ２.３(5)に記述したとおり、コア・カウルの３～４時位置が熔解し、この

部分の温度は６４２℃以上であった可能性が考えられる。

④ コア・カウルに穴が開き、コア・コンパートメントに入った空気により、

、燃料の噴霧と火炎の方向が変えられたと考えられる。このためカウリングは

過熱し材料の強度が低下してファン・エアーの力に抗することができなくな

った可能性が考えられる。これにより穴の周りのカウリング材が剥がれたも

のと考えられる。

⑤ 2.1.1(1)及び(2)に記述したデータから、１６時４５分１９秒に主脚のAIR/

GNDセンサーがAIRを感知し、１６時４５分２３秒に右エンジンの振動値が計

、測上限値（４.９９ユニット）となっている。また、２.４に記述したように

滑走路及び滑走路東側草地にエンジン・ブレード等の破片が散乱していたこ

と、並びに滑走路中央付近東側草地が約１００㎡にわたり焦げていたことか

ら、AIR/GNDセンサーがAIRを検知した後に右エンジンの振動値が計測上限値

に至るあたりから火炎が発生した可能性が考えられる。

⑥ 2.1.1(3)に記述したデータから、１６時４６分５１秒からは、それまで低

下傾向にあったＥＧＴが一転上昇し、同４６分５３秒から同４７分１３秒ま

での２０秒間、約３０℃の上昇が維持されていた。この間、燃料流量とＮ２

に変化がないことから、このＥＧＴの上昇は、ＨＰＴブレードが損傷したた

め、ガス流のエネルギーを取り出すことができず、更にＨＰＴローター・シ

ステムにストールが発生したことによるものと考えられる。

⑦ コア・カウル前方のスティフナー・リング前後は上下部が丸い焼損となっ

ており、この部分の火炎の進展は、④のコア・カウル熔解とは異なっていた
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ことが考えられる。また、２.３(4)に記述した熱遮蔽版の変色状況及び下部

後方火災探知器のアイソレーターの焼損並びにこれらの位置的な関係から、

燃料噴出の方向が、燃料供給管の破損、シュラウドの分離及び変動により変

化させられた可能性が考えられる。

３.８ 火炎探知

(1) 火炎発生時機

本重大インシデント時の火炎発生時機については、３.７(2)⑤に記述したと

おり、滑走路上及び滑走路東側草地で多数のエンジン・ブレード等の破片が発

見されたこと、並びに滑走路東側草地が焦げていたことから、離陸時のエンジ

ン・ブレード等が破断した時機である可能性が考えられる。この時点からＤＦ

ＤＲの記録には右エンジンの振動値が計測上限値となっており、燃料供給管が

破断して燃料が流出し、１６時４５分２３秒頃あたりから火炎発生の可能性が

考えられる。これについて、目撃者の口述により火炎の発生時機をさらに検討

してみる。

① 地上の目撃者

2.1.2(8)の地上の目撃者は、「旋回中は煙は見えず、旋回終了から滑走路上

に飛行してきたとき右エンジンから薄い茶色っぽい線を引いているのが確認

できた」と述べている。ＤＦＤＲの記録によれば、同４７分５５秒ころに、

右旋回から左旋回に切り返し始めていることから、このころには既に火災は

発生していた可能性が考えられる。

② 乗客の目撃者

2.1.2(5)に記述した乗客１は、「離陸後、エンジンから細い雲のような煙の

ようなものが出ていた」と述べている。また、2.1.2(6)の乗客２も、「離陸後

ちょっと経ってから右エンジンから白い煙が出ていた」と述べている。

これらから、同機は離陸後、燃料が漏れ出したか、または漏れた燃料に着

火していたことが考えられる。

その後、乗客２が「バーナーのような火が２～３回出た後、火は消えた」

と述べていることについては、３.９(3)に記述する機長のＴＬＡ増加操作

（１６時４７分１３秒以降）の結果燃焼が増加したことを目撃していた可能

性が考えられる。

、これらのことから、火炎の発生時機を正確に特定することはできないものの

2.1.1(1)記述の同４８分４２秒に作動した火災警報よりも１分半以上早い段階

でエンジンのコア・カウル内で「発動機防火区域内における火炎」が発生した

ことが考えられる。
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(2) 火災警報が敏速に作動しなかった理由

① 燃料の漏れ始めの時期

燃料の漏れ始めのころは、換気流はＮ１が約５０％付近まで減少していた

ため弱く、酸素の供給が充分ではなく、また燃料流量が多いことから、火炎

は不完全燃焼となり、火炎の温度が火災警報作動温度まで上がらなかったも

のと考えられる。

② 右エンジン振動値の計測上限値発生時期

３.７(2)⑤に記述した１６時４５分２３秒あたりから同４７分１３秒まで

コア・カウルの３～４時方向に火炎が発生していた可能性が考えられるが、

これに対し、火災警報は作動していなかった。これは、2.11.1(5)②に記述し

たとおり、エンジン・ケースの３～４時には火災探知器が設置されていない

こと、また、配置されている火災探知器周辺部の温度が、熔解等により開い

た穴から流入する外気流による防火壁のような効果と冷却効果により、警報

作動温度の６３５℃まで上がらなかったことによるものと考えられる。

③ 機長のＴＬＡ増加操作後

2.1.1(1)に記述した同４７分１３秒以降、機長がＴＬＡを一時的に増加さ

せたことからタービン内の損傷が拡大し、エンジンはウインドミルによる回

転のみとなり、同４７分５０秒に右燃料流量が６７２lb/hとなり、漏れた燃

料が少なくコア・カウル内の火炎が小さいため、火災探知器に火炎が届くの

に時間を要したものと考えられる。

(3) 火災警報の作動

コア・カウルに穴が開いてから、漏れた燃料は、この穴から飛散するものの

ほか、重力の影響等により６番燃料供給管の真下近くに落下しコア・カウル底

部に溜まり、この溜まった燃料が、周辺のコア・カウルの熔解により空気不足

が改善され完全燃焼し、同４８分４２秒ごろに火災探知器が火炎に反応し、火

災警報が作動したものと考えられる。これについては、２.３(4)①に記述した

とおり、遮蔽板が青色に変色し、後方下部火災探知器のアイソレーターも焼損

していたことから、同火災探知器付近が火災警報が作動する６３５℃を超え、

警報が作動したものと推定される。

(4) 火災警報の停止

2.1.1(1)に記述した、１６時４８分４２秒に作動した火災警報に対し、同

４８分５２秒に機長が副操縦士に対し「Fuel cut off, pull」と指示し、副操

縦士がフューエル・コントロール・スイッチをカットオフとし、ファイヤー・

スイッチを引いて燃料バルブを閉じたことから、火炎が縮小し、または消え、

センサー周辺の温度が下がったため、その作動を停止したものと考えられる。
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これにより、ファイヤー・スイッチ灯、ディスクリート火災警報灯、ＥＩＣＡ

Ｓ“R ENGINE FIRE （赤色）ＭＳＧ表示、燃料制御スイッチ警報灯が全て消え”

たものと考えられる。

(5) 火災探知器の個数及び位置

2.1.1(1)に記述したとおり、火災警報が作動したのは同４８分４２秒である

ことから、３.７(2)⑤に記述した火炎（同４５分２３秒～同４７分１３秒）に

対し火災警報が作動しなかったのは、３.８(2)②に記述したとおり、火災探知

器の設置位置にその原因の一端があると考えられる。したがって、2.11.4 に記

述したとおり、火災探知器の個数及び位置は所定の区域の火災を敏速に探知で

きるものでなければならない旨を定めた基準との適合性について、機体製造者

は検討をする必要がある。

３.９ 運航乗務員の対応

(1) 離陸直後

１６時４５分１９秒（離陸時）、2.1.1(1)に記述したとおり、同機に異常な振

動が発生し、同４５分２３秒、機長が「Oh, I have control」とコールし副操

縦士と操縦を交代した。右エンジンの推力の急激な低下に対し、同機の機首偏

向は右へ約４°程度であり、対気速度も保たれていたことから、運航乗務員に

より、2.11.5(1)に記載した、ＡＯＭの ENGINE FAILURE AFTER V1 PROCEDURE

に対応した適切な操縦操作が行われていたものと推定される。

(2) 離陸上昇

2.1.1(1)に記述したとおり、同４６分０２秒（離陸から４３秒後）対地高度

約１,６００ftまで右ＴＬＡは変化がなく、同４６分０３秒に減少し始めた。

これは、運航乗務員が飛行姿勢の安定と、着陸装置の上げ操作、飛行経路の設

定、管制機関との連絡を実施していたことによるものと考えられる。

(3) 機長によるＴＬＡ増加

同４７分１３秒（離陸から１分５４秒後）、2.1.1(1)及び 2.1.2(1)に記述し

たＤＦＤＲ及びＣＶＲの記録、並びに機長の口述から、機長がエンジンの反応

をみるため、2.11.5(4)のENGINE LIMIT OR SURGE OR STALLのチェックリスト

に基づき右ＴＬＡを増加させたと考えられるが、同４７分２７秒に右ＰＳ３が

１３８psiまで増加したものの、同４７分２９秒に７１psi、同４７分３５秒に

１９psiまで減少した。このことは、このＴＬＡ増加操作によりタービン部の

破壊が進み、同４７分４３秒、右エンジン振動値が全て０ユニットとなり、さ

らに右ＰＳ３及びＰ４９がＰ０とほぼ同じ値となり、エンジン機能を喪失した

ものと考えられる。このことから、機長は、右エンジン振動値やＮ１の状態か
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ら総合的に判断し、ＴＬＡを増加させる操作は行わないことが望ましかったも

のと考えられる。

なお、機体製造者は、この機長の操作は誤りではなかったとの見解を示して

いる。

(4) 離陸経路

離陸後の同機の飛行経路は、2.11.5(5)に記述した、同社が設定している鹿

児島空港におけるエンジン故障時のリファレンス・プロセジャーにしたがって

いた。このため、有視界気象状態ではあったが、定められた飛行方式により飛

、行を継続しており、鹿児島空港へ緊急着陸のための最短の飛行経路ではないが

火災消火の確実な操作を行う上で、適切な対応であったものと推定される。

３.１０ 被害を軽減する方策及び再発防止策

(1) 同型エンジンの火災探知器について

本重大インシデントにおいては、３.８に記述したとおり、火災警報装置が

敏速に火炎の発生を探知できなかったものと考えられる。2.11.8 に記述したと

おり、エンジン製造者及び機体製造者は、火災の継続時間及びコア・カウルが

焼損したことについては、航空機の安全を脅かすものではないとしている。現

場調査の結果、火炎は主翼まで拡大しておらず、限定した範囲のコア・カウル

に焼損があった。しかし、本重大インシデントにおいて、エンジン火災探知器

、は発動機防火区域内に発生した火炎を敏速に探知できなかった。このことから

機体製造者は2.11.4に記述した基準への適合性について検討をする必要がある。

(2) ブレード製造の改善

① ＴＡ部

３.４(3)①に記述したとおり、Ａ社製ブレードのＴＡ部半径が小さいこと

からＴＡ部に応力が集中し、疲労によりき裂が発生して破断に至った可能性
．

が考えられる。

また、2.10.3(3)に記述した、エンジン製造者が行ったコンピューターに

よるシミュレーションにおいても、ＴＡ部半径が大きい方が応力に対して有

利であることが判明している。

これらのことから、破断したブレードの製造者Ａ社は、ブレードＴＡ部へ

の応力集中を避けるため、ＴＡ部半径を大きな形状で製造するべきであるも

のと考えられる。

② ＣＶＸシャンク部前通路の壁の厚み

３.４(3)③に記述したように、ＣＶＸ側シャンク部壁の厚さが薄くなって

いたことは、ＣＶＸ側ブレード翼部も薄くなっていたことが考えられ、全体
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のバランスが悪くなり、ＣＶＸ前通路に応力が集中し、これにより５８番ブ

レードはＴＡ部付近から破断した可能性が考えられることから、ＣＶＸ側シ

ャンク部の壁の厚さのばらつきができるだけ少なくなるように、ブレード製

。造後の検査を的確に行い、品質管理を徹底する必要があるものと考えられる

③ 被膜

2.10.2(1)②に記述したように、５８番ブレードＣＶＸ側前通路ＴＡ部被膜

の厚さは、他の部分に比べ薄く、４９番ブレード被膜の約半分の厚さであっ

たが高温腐食は被膜層に限定されていた。

また 2.10.3(2)①に記述したように、ブレードの被膜加工者によりき裂の
．

発生割合が異なり、Ｇ社製は、Ｆ社製に比べき裂の発生割合が少なかった。
．

また、本重大インシデントにおいて破断したブレードは、Ｆ社の被膜であっ

た。これらのことから、被膜によるき裂の発生を少なくするため、被膜加工
．

の品質管理を徹底する方策を検討する必要があるものと考えられる。

(3) エンジン洗浄

運航者によるエンジンの洗浄は、通常ＥＧＴのマージンを確保するために行

う。しかし、2.6.6 に記述した、本重大インシデント発生前４ヶ月間のＥＧＴ

の巡航時での平均値の変化は、気温、高度、エンジン推力設定等の条件が異な

ることから単純に比較はできないものの、月別の値は前年同時期より少し下が

っている。このため、本重大インシデントの発生を、ＥＧＴの傾向監視から予

見することはできなかったものと推定される。

３.４(3)②に記述したとおり、ブレードの破断はタイプⅡの高温腐食で発生

する可能性も考えられることから、運航者は、ファンやコンプレッサー部に付

着した硫黄等を含んだ粉末を除去するため、2.11.2(1)に記述した、製造者が

ＣＥＳＭで推奨するエンジン洗浄プログラムを実施することが望ましい。

３.１１ 救難及び消火

鹿児島空港の消防部門は、同機の緊急事態の通報を受領後、直ちに消防車３台を滑

走路わきに出動させ、同機が離陸時に排出した高温のエンジン・ブレード等の破片又

は燃料放出に伴う火炎により発生したと考えられる滑走路東側の草地火災を直ちに鎮

火させた。なお、この消火活動に従事した消防職員が、夕暮れで暗かったため滑走路

上等に散在していたエンジン・ブレード等の破片に気が付かなかったと述べているこ

と、また、エンジン・ブレード等の破片が小さく黒色であったこともあり、これらに

気付くことは困難であったものと考えられる。

その後、消防職員は、同機が着陸した後、消防車でいつでも消火活動が可能な態勢

で同機を追尾していた。これらの対応は的確であったものと推定される。
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（写真４、５参照）

３.１２ 緊急脱出

機長は、同機の右エンジンの火災警報が停止し、当該エンジンが既に停止し、火災

の兆候がなかったことから、緊急脱出の必要性がないと判断したものと推定される。

機長のこのような対応は、状況に応じた処置であったものと考えられる。

３.１３ 鹿児島空港事務所の対応

2.11.6 に記述したとおり、同機が１６時４５分１９秒に離陸した後、同機に続いて

２機のコミューター機が同じ滑走路から離陸し、その後、同機が着陸した。この間、

滑走路上には同機の右エンジンの破片が滑走路上等に散在し、滑走路わきに火災が発

生していた。

タワー管制官は、2.1.2(7)の口述のように、滑走路わきの草地の煙と、同機の右エ

ンジン故障からエンジンの破片が滑走路上等に落下したこととの因果関係について、

以下の理由により想定できなかったものと推定される。

① 離陸滑走中、同機の右エンジンは機体の陰となり管制塔からは見えないこと

② 同機からレーダー管制官へエンジン故障が正確に伝えられたのは同機の離陸か

ら１分１１秒後で、その後、タワー管制官に伝わったこと

③ 同機からレーダー管制官へエンジンの火災状況及びこれに関連する情報が通報

されていなかったこと

したがって、タワー管制官は、コミューター機から煙は離陸に支障はない旨の連絡

があったことを受けて、同４８分４０秒、このコミューター機へ離陸許可を発出した

ものと推定される。

同５２分００秒、同機からレーダーへ、エンジン故障で鹿児島空港へ引き返す旨の

通報があったが、この頃に草地火災の現場にいた運航情報官は、薄暮で暗かったこと

と、滑走路上に散在していた部品の破片が黒色で小さかったことから、エンジンの破

片を発見できなかったものと推定される。このことは、管制官が草地の煙を同機のエ

ンジン故障に起因するものとは思わなかったことと同様に、運航情報官も、同機のエ

ンジン故障及び草地の火災からエンジンの破片が滑走路上に散在している状況を想定

できなかったものと推定される。

しかし当該地域は、本来、火の気のないところであり、運航情報官が火災の原因調

査を行っていれば、これらを発見でき、より安全な緊急機の着陸環境が整えられた可

能性が考えられる。

その後、タワー管制官は、２機目のコミューター機が離陸準備の通報を行ってきた
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際には、同機のトランスポンダーによる緊急事態の宣言を把握していたが、

① 滑走路わきの火災は鎮火していたこと

② １機目のコミューター機の離陸は支障なかったこと

③ 同機との管制間隔は充分に確保できていたこと

から、２機目のコミューター機にも離陸を許可した。しかし、滑走路上にエンジンの

破片等が散在している状態での離着陸は、タイヤのバーストやエンジンへの破片の吸

い込み等を招くおそれがあり、航空機を重大な事態に陥らせる可能性がある。

したがって、航空機移動区域の管理を行う者は、航空機が離陸後にエンジン故障を

通報してきた場合には、エンジンの破片等が滑走路上に散在している可能性があるこ

とを考慮し、的確に対処することが重要である。

４ 原 因

本重大インシデントは、同機が離陸し浮揚したころに、右エンジンの２段目高圧

タービン・ブレードのうち疲労き裂が進展していた１枚が破断し、これによる他のブ
．

レードの破断により右エンジンに回転の不均衡に伴う振動が発生し、この振動により

６番燃料供給管がシュラウド内部で破断し、さらに当該シュラウド末端のリテイニン

グ・リングが当該シュラウド内に噴出した燃料の圧力とエンジンの振動により外れて

燃料が漏れ、高温部に触れて着火したため、発動機防火区域内における火炎が発生し

たことによるものと推定される。

同タービン・ブレードに疲労き裂が発生したことについては、原因を厳密に特定す
．

ることはできなかったが、以下の要因が複合して関与した可能性が考えられる。

① ブレード内部を冷却する空気通路のＴＡ（折り返し）部半径が小さかったため

に、その部分に応力が集中しき裂が発生しやすく、その後、低サイクル疲労によ
．

りき裂が進展したこと
．

② 破断部表面から硫黄が検出されたことから、高温腐食によりき裂が入りやすい
．

条件にあったこと

③ シャンク部前通路側壁の厚さが薄かったことから、シャンク部前通路側壁に高

い応力集中が生じたこと

燃料供給管が破断したことについては、エンジンの不均衡による振動から、過大な

荷重が燃料供給管に加わったことが関与した可能性が考えられる。

なお、コア・カウルの相当広い面積が熔解するまで火災警報が敏速に作動しなかっ

たことについては、火炎が火災探知器が設置されていない部分で発生したことによる



- 51 -

ものと推定される。

５ 安全勧告

運輸安全委員会は、本重大インシデントに鑑み、アメリカ合衆国連邦航空局（ＦＡ

Ａ）に対し、全てのジェネラル・エレクトリック式ＣＦ６－８０Ｃ２系列型エンジン

の次の事項について検討し、必要な処置を講ずることを勧告する。

エンジンの火災探知器の配置について

本重大インシデントでは、同機が離陸後、火炎が発生したと推定される右エンジ

ンのコア・カウルの相当広い面積が熔解しても火災警報は作動せず、約１分半以上

経過した時点で火災警報が作動した。

耐空性基準（ＦＡＲ２５.１２０３（ａ ）には、各防火区域の火災探知器の個数）

と位置が火災を敏速に探知できるものでなければならないことなどが規定されてい

る。

しかしながら、本重大インシデントの場合、コア・カウルの損傷の程度から判断

して、当該規定に定めるように「敏速に探知」したとは言い難い。

したがって、航空機の設計・製造者は、発動機防火区域内に火災が発生した場合

に、その敏速な探知を確実にするような火災探知器の個数と位置について検討すべ

きである。

６ 所 見

６.１ エンジン洗浄の実施について

本重大インシデントにおけるタービン・ブレードの破断の原因は厳密には特定でき

なかった。ＨＰＴ２段目ブレードの内部冷却空気通路の被膜には硫黄を含む粉末が付

着していたことから、母材が酸素と反応して強度が低下し、低サイクル疲労によりブ

レードが破断する可能性も考えられる。

、日本は周囲を海に囲まれていること、大気中に硫化物を含む黄砂が流れてくること

活火山が多いこと等から、エンジン内部に硫黄等の悪影響を与え得る粉末が付着する

機会が多い厳しい運航環境にあると考えられる。

エンジン製造者が設定し推奨しているエンジン洗浄は、燃費向上を主目的としたも

のであるが、これらの付着物の除去効果も期待できることから、日本国内で航空機を

運航する運航者は、自社エンジンの使用状況等を勘案し、必要に応じて実施すること

を検討すべきである。
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６.２ ブレード被膜の品質管理

本重大インシデント調査での金属解析によって、ブレード被膜加工者毎にき裂の発
．

生割合が大きく異なることが確認された。き裂の発生を減少させ、ブレード破断を防
．

止するため、被膜加工者は品質管理を徹底すべきである。

７ 参考事項

。本重大インシデントの再発防止を図るため関係機関等により以下の処置が講じられた

７.１ 国土交通省航空局

本重大インシデントの発生を受け、国土交通省航空局は以下の措置を行った。

(1) 平成１７年１２月３日、当該エンジン（ジェネラルエレクトリック式ＣＦ

６－８０Ｃ２Ｂ６Ｆ型）と同型式のエンジンを装備している航空機を運航して

いる国内の航空会社に対し、ＨＰＴブレードの点検を指示した。

(2) 平成１８年１月３１日、航空保安業務処理規程の「制限区域等の安全点検と

運航制限」の項目に、制限区域に火災が発生した場合、情報を多角的に検討す

るため積極的な情報収集に努め、総合的に臨時点検の必要性を判断することと

の内容を追加した。

(3) 平成１９年６月２２日、ＡＤ２００７－１１－２０に基づき、ＴＣＤ７１２９－

２００７を発行した （リテイニング・リングからスナップ・リングへ交換）。

７.２ アメリカ合衆国連邦航空局（ＦＡＡ）

平成１９年７月１０日付でＡＤ（耐空性改善命令）２００７－１１－２０により該

当するエンジンに対してＳＢ７３－０３３７の実施を義務づけた。（リテイニング・

リングからスナップ・リングへ交換）

７.３ エンジン製造者

(1) 本インシデント後、き裂が発生し難いような適切な被膜の厚みに対する要件
．

を追加し、シャンク内部の被膜の量を下げる図面の変更を行った。

(2) 平成２０年２月１２日、タービン・ブレード内部冷却空気通路に関する技術

通報ＣＦ６－８０Ｃ２（ＳＢ）７２－１２８３（ＨＰＴ ローター 新ステージ

２ブレード）を発行し、同様の破損を減少させる目的で、ＴＡ部半径における

応力集中を避けるためブレードの再設計を行った。



   

    - 53 -  

付図１ 推定飛行経路図 
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付図２ ボーイング式７６７－３００型三面図 
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付図３ ＤＦＤＲ記録 
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付図４ ＣＦ６－８０Ｃ２型エンジン基本構造 
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付図５ エンジン外部の煤等の状況 
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付図６ 燃料供給管 

前方から後方を見る
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付図７ エンジン火災探知器 

右旋回時 水平飛行時 
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付図８ エンジン・ケース内の気流 
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換気流 

CCCV 

CCCV 配管 

コア・カウル損傷後 

熱遮蔽板 
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付図９ ＬＰＴケース１段目の穴 

1S   1B  2S    2B  3S   3B   4S    4B   5S    5B 

ＬＰＴケース 
ＨＰＴ 
ケース 

同社のＡＭＭから 凡例 
数字：ステージ番号 

Ｓ：ステーター 
Ｂ：ブレード 

断面拡大図 

ＨＰＴ２段目ブレード 

前方 

ACCＳ 

ＬＰＴ冷却マニフォールド 

排気モジュール 

ＬＰＴケースの穴（６時３０分及び９時） 
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付図１０ 燃焼室とＨＰＴブレード冷却空気通路 

日本航空：航空実用辞典から

 拡大図 

HPT１段ブレード 

立体図

燃焼ガス 

燃焼ガス

ファン・デスチャージ冷却空気

ＣＤＰ冷却空気

ＣＤＰ冷却空気

 

前方 

CDP空気 
燃焼ガス 

シュラウド管 

冷却空気の流れ 

前

HPT２段ブレード

HPT１段ブレード 

航空実用辞典から

燃料供給管 

エンジン製造者の資料から 
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付図１１ ＨＰＴ２段目ブレード冷却空気通路 

同社のＡＭＭから 

前方

ＨＰＴ１段ブレード

ＨＰＴ２段ブレード

ブレード外観 ブレード内部構造 

ノズル・ガイド・ベーン 

リブ部 

冷却空気入り口

冷却空気出口

ＨＰＴケース

ＴＡ(ターン・アラウンド)部
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旧リテイニング・リング       新スナップ・リング 

付図１２ リテイニング・リング 

 新スナップ・リングの装着 

燃料供給管 

新スナップ・リング 

 

道具を用いて押し込む

0.896in 0.9246in

0.031in 0.037in 0.064in 
0.075in

[自然状態] 

シュラウド 

ＳＢ７３－０３３７から 

Ｏ-リング取付け位置 
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付図１３ ＴＡ部半径の違いによる応力の違い（計算値） 

破断起点

Ａ社製 
Ｂ社製 

σ = (基準) 

T =±0 oF (基準) 

cr = 2.2% 

σ = 1.39x 

T= + 53oF 

cr = 0.3% 

σ = 1.10x 

T= + 93oF 

cr = 0.2% 

σ = 0.81x 

T =±0 oF (基準) 

cr = 0.9% 

σ = 1.02x 

T=+ 53oF 

σ = 0.88x

T=+ 93oF

凡例 
σ =   相対応力 
T= 相対温度 
cr = 検査により判明したき

．
裂の割合 

Ａ社製 Ｂ社製 ＣＶＸ側 ＣＶＸ側 

エンジン製造者の資料にもとづく 
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部品番号 １８８１Ｍ５２Ｇ０５ 

                          １in＝2.54cm 

 

 

 

 

 

 

材質 ＤＳＲ１４２ 

構成金属 

 ニッケル(Ni） 

 コバルト(Co) 

 クローム(Cr) 

 ハフニューム(Hf) 

 アルミニューム(Al) 

 タングステン(W) 

 レニューム(Re) 

 

 

高さ： 5.5in 

厚さ： 0.24in 

幅： 2.13in

幅： 1.57in 

付図１４ ＨＰＴ２段目ブレード 

５８番ブレード破断位置 

エンジン製造者の資料から 

厚さ： 0.79in 
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付図１５ 高温腐食と硫化（仮訳） 

エンジン製造者の教育資料から 

温度

反
応
の
速
さ 

タイプⅠ高温腐食 
硫黄の量に依存しない 

タイプⅡ高温腐食

硫黄の量に依存

酸化の速度は放物線

硫黄の増加 

Na2SO4 融点 

塩の付着により腐食のタイプが変化する 

タイプⅠ高温腐食：１,５５０～１,８５０°F（８４３～１,０１０℃）で発生し、腐食速度は温度に依

存するが、硫黄の量に依存しない。 

・ 通常、塩と保護酸化膜の塩基溶媒により発生する。例：空気中の海塩（NaCl）と燃焼ガス（SO3）

から Na2SO4 が生成される。 

・ ２Na2SO4＋Al2O3＋1/2 O2         2Na2 AlO4+ 2SO2 

・ 溶けた Na2SO4 が Al2O3 や Cr2O3 である保護酸化物を分解する。 

・ 腐食速度は温度とともに増加するが、１,５００°F（８４３℃）以上では Na2SO4 が溶けることか

ら特に増加する。 

タイプⅡ高温腐食：１,１００～１,３５０°F（５９３～８４３℃）で発生し、腐食速度は温度と硫黄の

量に依存する。 

・Na2SO4 と硫黄を必要とする。 

・SO3 の燃焼生成物は COSO4 または NiSO4 を生成する。これらは Na2SO4 に溶けて、腐食の原因と

なる低融点の共融塩を生成する。 

・この機構は SO3 分圧が支配する。－腐食は硫黄と温度に依存する（温度上昇で SO3 が増加） 
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付図１６ 燃料供給管の燃料漏れ防止対策 

燃料マニフォールド管保持クランプ 

ラバー部がひび割れた 
旧クランプ 

ラバー部がすり減った

旧クランプ 

化学樹脂テフロン製

新クランプ 
合成繊維製 
旧クランプ 

エンジン製造者の資料から 

付図１７ ＥＧＴプローブ 

機体製造者の資料から 
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付図１８ 鹿児島空港におけるエンジン故障時 
  リファレンス・プロセジャー 

同社の資料から 
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写真１ 重大インシデント機 

写真２ 右エンジン 

右エンジン損傷部 

右エンジン損傷部 

顕著な煤の付着部 
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写真３ 右主翼インボード・エルロンの損傷 

拡大写真

多数の小さな穴 
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写真４ エンジン部品の熱により発生した火災 

ブレード片

滑走路上のエンジン部品 

草地 

滑走路ショルダー部 

鹿児島空港事務所提供 

鹿児島空港事務所提供 
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写真５ 火災跡草地 
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写真７ 熱遮蔽板と火災探知器

熱遮蔽板前方：煤なし 

６番燃料供給管

前方 

上部後方火災センサー部

後方から前方を見る 熱遮蔽板の変色（青）部 

写真６ エンジン・ケース右側面

下部後方火災センサー・アイソレーター

熔解・付着したコア・カウル金属

煤の付着 

熱遮蔽板の変色（青）部 
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写真８ 右ブロウ・アウト・ドア 

わずかに変形

前方 

写真９ ＬＰＴケース１段目の穴 

横：15mm 

縦 ：７mm

６時３０分の穴 
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写真１０ コア・カウルの損傷 

写真１１ 燃焼範囲(カウルを外した状態) 

前方 

破断した６番燃料供給管

コア・カウル熔解燃焼範囲 

前方 

上部後方火災探知器部 

下部後方火災探知器（作動）

警報作動燃焼範囲

ＣＣＣＶ冷却空気吹出口

熱遮蔽板 

ＨＰＴＣダクト LPTCマニフォールド
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写真１２ ６番燃料供給管がシュラウドから外れた状態

前方 

シュラウドを（左側に）引いて撮影 

写真１３ ６番燃料供給管の破断状況 

12時

前方 

Ｏーリング

リテイニング・リング 

６番燃料供給管破断部

燃料の流れる方向

シェラウド

３時（主な燃料噴出方向） 
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 高応力荷重の痕跡 
拡大写真

前方 

肉厚が一定でない

写真１４ 燃料供給管破断部（組合せ写真） 

矢印：き
．
裂進展方向 
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写真１５ ５８番ブレード付近の状態 

５８番 ５７番 ５６番

前方 

回転方向 

後方から前方を見る 

５９番 

上から撮影 

根本 

後方から前方を見る 

幅：約 2.1in

５９番ブレード  ５８番（破断）ブレード ５７番ブレード 

高さ：約 5.5in

シャンク部 

1.35in の高さ

プラットフォーム

翼部 

回転方向
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写真１６ ＨＰＴケース損傷 

 写真１７ ＬＰＴブレードとステーター損傷 

ＬＰＴ２段目 

ステーター

ブレード回転方向

後方から前方を見る 

後方から前方を見る 

ブレード衝突によるＨＰＴケース損傷（９時）と（９時３０分） 
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写真１８ ５８番ブレード破断起点と冷却空気通路 

破断起点域（拡大） 

ＣＶＸ側 

ＣＶＸ前通路 
白い物質 き

．
裂起点域 

き
．
裂起点域

後通路 前通路 
中央通路

ＣＶＸ側 

ＣＣＶ側 

疲労き
．
裂が進展した範囲 

拡大部 

白点線：き
．
裂進展方向

ＴＡ部 
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写真１９ ５８番ブレードＴＡ部の状態 

被膜き
．
裂開始点

高温腐食の痕跡 

き
．
裂開始点 

ＣＶＸ側前通路ＴＡ部

ＣＶＸ側中央通路ＴＡ部

ＣＶＸ側後通路ＴＡ部 

参考：５４番ブレードＴＡ部 

き
．
裂
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写真２０ ５８番ブレードのＣＶＸシャンク部壁の厚さ 

公称値 79.00Mil 

シャンク部前通路 

破断起点 

ブレード底部から 1.35in の高さ 

Ａ～Ｂ：切断した位置

被膜層、混在層にき
．
裂はなかった

A 

B 

シャンク部前通路 破断起点

母材 混在層 被膜層 

上から撮影 

Ａ～Ｂ断面 

拡大写真 

シャンク部外側 



  - 84 - 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 写真２１ ５８番ブレード破断面 

破断面 

表面研磨、化学処理 

金属消耗の様相 

ガンマプライム層 

酸化物ブリスター 表面研磨、化学処理

厚さ 0.0017in 

ＣＶＸシャンク部内部通路 

 ５８番ブレード破断面金属消耗の様相 

破断面 

ＣＶＸシャンク部内部通路 

被膜層 

混在層 
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写真２２ ５８番ブレードの破断起点域表面及び

ブリスター表面の成分分析 

表面

ブリスタ－表面 

表面 

ブリスタ－表面 
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写真２３ ５８番ブレード内部被膜破断面のブリスター 

EDS1

EDS2 

EDS3 

EDS4

混在層

被膜層 

EDS1 –ドーム表面 

EDS2 – ドーム内

EDS3 – 被膜層 

EDS4 –ドームの層 

 酸化物ドームの成分 
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写真２４ ブレード内部通路ＴＡ部半径の違い 

２５番ブレード ２番ブレードの同じ位置 

半径~0.183in  半径~0.037in 

Ｂ社製 Ａ社製 

この方向からの見え方 

A

B

A

B

２５番ブレード 

前縁 

後縁

白点線：ＴＡ立上り部に 
沿って切断
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写真２５ ２０番ブレードＣＶＸ中央通路ＴＡ部のき
・

裂 

0.002in 母材き
．
裂 

浅い表面荒れ

0.00329in 被膜き
．
裂 

拡大写真 
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写真２６ ４９番ブレード通路ＴＡ部のき
・

裂 

研究所で破断させた断面

写真２５撮影位置 

ＴＡ部を上から撮影 

CVX 中央通路ＴＡ部 

リブ部

リブ部

き
．
裂 
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写真２７ ４９番ブレード母材疲労き
・

裂面 

エンジン製造者で破断 

EDS1 

EDS2 ~0.002 in

母材き
．
裂

~0.0035 in 

被膜き
．
裂 

~0.0055 in

EDS1 – 酸化した被膜き
．
裂部 

EDS2 – 酸化した母材き
．
裂部 

Cr
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写真２８ 粉末が付着したＨＰＴブレード 

写真２９ 粉末が付着したＨＰＣベーン 

灰白色の粉末
プレート部 
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写真３０ 粉末が付着したＨＰＣブレード 

写真３１ 粉末が付着したＣＲＦとハブ部 

前方 

回転方向

前方 
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ＨＰＣブレードに付着した灰白色の粉末成分 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

硫黄(S)、ナトリウム(Na)、カリウム(K)等が検出された 

写真３２ ＨＰＣ１０段目ブレード表面の灰白色の粉末
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ブレード表面にある線が 

１,１７７箇所の測定点 

写真３３ ブレード形状測定の基準点 

エンジン製造者の提供資料から



≪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」




