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航空重大インシデント調査報告書

日 本 貨 物 航 空 株 式 会 社 所 属 ＪＡ０１ＫＺ

平成２３年 ８ 月２６日

運 輸 安 全 委 員 会



本報告書の調査は、本件航空重大インシデントに関し、運輸安全委員会

設置法及び国際民間航空条約第１３附属書に従い、運輸安全委員会により、

航空事故等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、本事

案の責任を問うために行われたものではない。

運 輸 安 全 委 員 会

委 員 長 後 藤 昇 弘



≪参 考≫

本報告書本文中に用いる分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 分 析」に用いる分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」

・・・「可能性があると考えられる」



日 本 貨 物 航 空 株 式 会 社 所 属 ＪＡ０１ＫＺ
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所 属 日本貨物航空株式会社

型 式 ボーイング式７４７－４００Ｆ型

登録記号 ＪＡ０１ＫＺ

発生日時 平成２２年６月１１日 ２１時５４分ごろ

発生場所 成田国際空港Ａ滑走路上空約１４０ft

平成２３年 ８ 月 ５ 日

運輸安全委員会（航空部会）議決

委 員 長 後 藤 昇 弘（部会長）

委 員 遠 藤 信 介

委 員 石 川 敏 行

委 員 首 藤 由 紀

委 員 品 川 敏 昭



本報告書で用いた略語は、次のとおりである。

ＢＳＩ ：Borescope Inspection
ＣＶＲ ：Cockpit Voice Recorder
ＤＦＤＲ ：Digital Flight Data Recorder
ＤＳＲ１４２ ：Directionally Solidified RenéTM 142
ＥＧＴ ：Exhaust Gas Temperature
ＥＩＣＡＳ ：Engine Indicating and Crew Alerting System
ＦＦ ：Fuel Flow
ＨＰＣ ：High Pressure Compressor
ＨＰＴ ：High Pressure Turbine
ＨＰＴＲ ：High Pressure Turbine Rotor
ＬＰＣ ：Low Pressure Compressor
ＬＰＴ ：Low Pressure Turbine
Ｎ１ ：Low Pressure Compressor Speed (Fan Speed)
Ｎ２ ：High Pressure Compressor Speed
ＮＧＶ ：Nozzle Guide Vane
ＰＦ ：Pilot Flying
ＰＭ ：Pilot Monitoring
ＲＮ５ ：RenéTM N5
Ｓ／Ｂ ：Service Bulletin
ＴＢＣ ：Thermal Barrier Coating
ＴＲＦ ：Turbine Rear Frame
Ｖ１ ：Takeoff decision speed
Ｖ２ ：Takeoff safety speed
ＶＲ ：Rotation speed
ＶＳＶ ：Variable Stator Vane

RenéTM とは、ゼネラルエレクトリック社が開発したニッケルベースの耐熱合金をい

う。
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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６号に規定された「発動機の破損（発動

機の内部において大規模な破損が生じた場合に限る。）」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。

日本貨物航空株式会社所属ボーイング式７４７－４００Ｆ型ＪＡ０１ＫＺは、平成

２２年６月１１日（金）、同社の定期１６６便（貨物便）として成田国際空港から米

国アンカレッジ国際空港へ向けて離陸した直後の２１時５４分ごろ、エンジンからの

異音とともに第１エンジンの不具合を示す計器表示があったため、７,０００ftまで

上昇を継続した後第１エンジンを停止し、燃料を投棄した後引き返して、２３時０８

分成田国際空港に着陸した。

同機には、機長ほか乗務員１名及び社用の搭乗者１名、計３名が搭乗していたが、

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

運輸安全委員会は、平成２２年６月１４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・製造国である米国の代表及び顧問が参

加した。

1.2.3 調査の実施時期

平成２２年６月１５日 機体及びエンジン調査並びに口述聴取

平成２２年６月１６日 口述聴取

平成２２年６月２８日～３０日 エンジン製造者の指定工場（台湾）において

エンジン分解調査

平成２２年７月～９月 エンジン製造者の研究所（米国）において高

圧タービン第１段ローターブレードの詳細調

査
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1.2.4 国土交通省航空局への情報提供

平成２２年７月９日、国土交通省航空局に対し、エンジン内部の損傷状況に係る

事実情報を提供した。

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

調査参加国に対し、意見照会を行った。

２ 事実情報

２.１ 飛行の経過

日本貨物航空株式会社（以下「同社」という。）所属ボーイング式７４７－４００

Ｆ型ＪＡ０１ＫＺ（以下「同機」という。）は、平成２２年６月１１日、同社の定期

１６６便として成田国際空港（以下「同空港」という。）から米国アンカレッジ国際

空港へ向けて、２１時５４分に滑走路１６Ｒ（以下「１６Ｒ」という。）を離陸した。

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：成田国際空港、移動開始時刻：２１時４０

分、巡航速度：４９５kt、巡航高度：フライトレベル（ＦＬ）３１０、

経路：ＧＩＲＡＦ（位置通報点）～Ｙ８０８（航空路）～以下略、目的地：ア

ンカレッジ国際空港、所要時間：６時間３４分

本重大インシデント発生当時、同機の操縦室には、機長がＰＦ（主として操縦業務

を担当する操縦士）として左操縦席に、副操縦士がＰＭ（主として操縦以外の業務を

担当する操縦士）として右操縦席に着座していた。

本重大インシデントに至るまでの経過は、飛行記録装置（以下「ＤＦＤＲ」とい

う。）の記録及び管制交信記録並びに運航乗務員の口述によれば、概略次のとおりで

あった。

2.1.1 ＤＦＤＲの記録及び管制交信記録による飛行の経過

２１時５２分２８秒 成田飛行場管制席（以下「タワー」という。）は、同機

に離陸許可を発出した。

同 ５２分４２秒 滑走路上で４つのエンジンのスロットルレバーがそろっ
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て進められた。

低圧コンプレッサー（ＬＰＣ）回転速度（以下「Ｎ１」

という。）、高圧コンプレッサー（ＨＰＣ）回転速度（以

下「Ｎ２」という。）及び燃料流量（以下「ＦＦ」とい

う。）が、全エンジンそろって徐々に増加した。

同 ５３分４１秒 対気速度約１９０ktで浮揚した。

同 ５３分４８秒 地上高約１４０ft、対気速度約２００ktで第１エンジン

のＮ１及びＮ２が急激に低下し、排気ガス温度（以下

「ＥＧＴ」という。）が一瞬上昇したが、ＦＦの減少と

ともに徐々に低下した。

同 ５３分５０秒 第１エンジンの振動が、最大値の５ユニットとなった。

同機の機首方位が約６°左に偏向したが、その後修正さ

れた。

同 ５３分５７秒 タワーが同機に、東京出域管制席（以下「デパー

チャー」という。）とコンタクトするよう指示した。

同 ５３分５８秒 自動操縦がオンになった。

同 ５４分０３秒 副操縦士がタワーに、エンジン故障の発生を通報した。

同 ５４分４０秒 副操縦士がデパーチャーにエンジン故障の発生を通報し、

７,０００ftへの上昇を要求するとともに燃料投棄に約

１時間を要する旨を伝えた。

同 ５９分過ぎ 高度約７,０００ftに到達し、水平飛行となった。

２２時００分３６秒 第１エンジンのスロットルレバーがアイドル位置となっ

た。

同 ００分４５秒 第１エンジンの燃料コントロールスイッチがカットオフ

位置となった。

２３時０８分 同機は同空港の１６Ｒに着陸した。

この飛行中、マスター・ワーニングが発生した記録はなかった。

2.1.2 運航乗務員の口述

(1) 機長

私が左席に、副操縦士が右席に着座していた。もう一人同社の社員が移動

のために搭乗していたが、操縦室にはいなかった。この便はふだんに比べて

重い離陸重量だった。２１時３９分に駐機スポットを離れたが、エンジンの

異常は全く感じなかった。



*1 「ＥＩＣＡＳ」とは、エンジン及び一部のシステムの作動状態を表示するとともに、それらの異常状態の発

生を視覚的かつ聴覚的にパイロットに知らせる機能を統合したシステムのことをいう。
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離陸滑走中、ＥＩＣＡＳ*1 には不具合のメッセージなどは何も出ていな

かった。引き起こし操作を行い、浮揚して上昇し始めたとき「ドーン」と大

きな音がして、第１エンジン故障のメッセージがＥＩＣＡＳに表示された。

そのまま離陸上昇を継続し、高度７,０００ft付近で第１エンジンを停止

した。成田空港に引き返すこととし、燃料投棄のため管制官の指示で

ＶＥＮＵＳ（位置通報点）に向かった。高度７,０００ftでレーダー誘導を

受けながら約４５分間で約１５万ポンドの燃料を投棄した後、２３時０８分

に同空港の１６Ｒに着陸した。同機は４発機で、１つのエンジンが停止して

も機体は十分コントロールできていたので、緊急事態の宣言はしなかった。

(2) 副操縦士

エンジン始動時は全て正常で、チェックリストを実施して異常はなかった。

離陸滑走が開始され、速度１５５kt付近でＶ１（離陸決定速度又は離陸決

心速度）をコールしたときエンジン計器の表示は正常であった。ＶＲ（ロー

テーション速度）の１７０ktで機首が引き起こされ、速度１８０ktでＶ２

（安全離陸速度）をコールした。機体の上昇を確認した後、機長の指示で脚

レバーを上げた。その直後に「ドン」と音がして、第１エンジンのＮ１及び

ＥＧＴが明らかに低下した。

エンジン故障の発生は滑走路の上空で気圧高度３００ft程度だったと思う

が、定かではない。機長はまっすぐ上昇を継続し、自動操縦をＯＮにした。

ＥＩＣＡＳ画面に第１エンジンの故障表示が出たので、「Engine Failure

No.1」とコールした。

タワーからデパーチャーとコンタクトするよう指示があったとき、タワー

にエンジン故障の発生を通報した。その後、周波数を切り換えてデパー

チャーにもエンジン故障を通報し、機長の指示により高度７,０００ftへの

上昇を要求した。

燃料を投棄するためＶＥＮＵＳに向かい、Engine Failure and Shutdown、

After Takeoff及びFuel Jettisonのチェックリストを実施した。ＶＥＮＵＳ

に近づいてから燃料投棄を開始し、管制官にレーダー誘導を要請した。

燃料投棄終了後、同空港に引き返して残りの３つのエンジンで１６Ｒに正

常に着陸した。

本重大インシデントの発生場所は、同空港のＡ滑走路上空約１４０ft（北緯３５度
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４４分５４秒、東経１４０度２３分１２秒付近）で、発生時刻は２１時５４分ごろで

あった。

（付図１ 推定飛行経路図、付図２ ＤＦＤＲの記録、写真１ 重大インシデント機

参照）

２.２ 人の負傷

負傷者はいなかった。

２.３ 航空機の損壊に関する情報

2.3.1 損壊の程度

第１エンジン内部が大規模に損傷していたが、機体の損傷はなかった。

2.3.2 第１エンジンの損壊の状況

目視及び内視鏡検査（以下「ＢＳＩ」という。）により確認したところ、以下の

状況であった。

(1) ファンブレードには外部から異物を吸い込んだ痕跡はなかった。

(2) コンプレッサー及び燃焼室に異常は確認できなかった。

(3) 燃焼室出口に位置するノズルガイドベーン（以下「ＮＧＶ」という。）の

後縁が一部損傷していた。

(4) 第１段の高圧タービン（ＨＰＴ）ブレードは、８０枚中４枚が根元から破

断し、他のブレードも全て損傷していた。

(5) 第２段ＨＰＴブレードは、７４枚全てが損傷していた。

(6) 低圧ローターは回転させることができず、確認可能なＢＳＩポート付近の

複数の低圧タービン（ＬＰＴ）ブレードが破断していた。

(7) エンジン後部から目視できる第５段ＬＰＴベーン及びその後段の第５段

ＬＰＴブレードに、損傷があった。

(8) タービン・リア・フレーム（以下「ＴＲＦ」という。）には、多数の細か

い金属片が残されていた。

２.４ 航空機乗組員等に関する情報

(1) 機 長 男性 ５９歳

定期運送用操縦士技能証明書（飛行機） 昭和６２年 ７ 月２８日

限定事項 Ｂ７４７－４００ 平成１５年 ６ 月２３日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成２２年 ７ 月１３日
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総飛行時間 １６,２７４時間３６分

最近３０日間の飛行時間 １１時間４６分

同型式機による飛行時間 ３,０７９時間００分

最近３０日間の飛行時間 １１時間４６分

(2) 副操縦士 男性 ３０歳

定期運送用操縦士技能証明書（飛行機） 平成１８年 ５ 月 ９ 日

限定事項 Ｂ７４７－４００ 平成２０年 ３ 月２７日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成２２年１０月１５日

総飛行時間 ５,０４３時間５３分

最近３０日間の飛行時間 ４８時間０２分

同型式機による飛行時間 ８３５時間３０分

最近３０日間の飛行時間 ４８時間０２分

２.５ 航空機に関する情報

2.5.1 航空機

型 式 ボーイング式７４７－４００Ｆ型

製 造 番 号 ３４０１６

製造年月日 平成１７年 ５ 月１６日

耐空証明書 第東－２１－１４５号

有効期限 平成２２年 ６ 月３０日

耐 空 類 別 飛行機 輸送Ｔ

総飛行時間 ２０,７３０時間５９分

定期点検(Ｃ０３点検、平成２１年４月２５日実施)後の飛行時間 ４,８０７時間５０分

（付図３ ボーイング式７４７－４００Ｆ型三面図 参照）

2.5.2 エンジン

型 式 ゼネラルエレクトリック式ＣＦ６－８０Ｃ２Ｂ１Ｆ型

（第１エンジン） （第２エンジン）

製 造 番 号 ７０６７０４ ７０６７６８

製造年月日 平成１７年４月２６日 平成１８年１２月１９日

総使用時間 １７,００６時間２０分 １１,３１２時間２２分

総飛行回数 ３,１２６回 ２,２７１回
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（第３エンジン） （第４エンジン）

製 造 番 号 ７０６８１０ ７０６８８７

製造年月日 平成１９年１月２０日 平成１９年１０月３０日

総使用時間 １０,１５２時間４４分 ６,６７２時間０８分

総飛行回数 ２,０７２回 １,３７３回

（付図４ ＣＦ６－８０Ｃ２エンジン、写真２ 取り卸された第１エンジン 参

照）

2.5.3 第１エンジンの主な経歴等

2.13.1に後述するとおり、燃焼室並びに第１段及び第２段ＨＰＴブレードは、

４００飛行回数又は２,０００飛行時間のいずれか早い方の間隔で、ＢＳＩを実施

することになっている。

主な経歴等を以下に示す。

(1) 平成１７年５月４日

同機の第４エンジンとして機体製造時に装備された。

(2) 平成２１年２月９日

総使用時間 １５,１３８時間２１分、総飛行回数 ２,７３１回

使用時間調整のため同機から取り卸され、予備エンジンとして保管された。

ここまでの間に、第１段及び第２段ＨＰＴブレードの点検を含むＢＳＩが定

期的に実施され、いずれの場合も損傷が認められた記録はなかった。

(3) 平成２１年７月～９月

保管されていた当該エンジンにコンプレッサー部の可変静翼（ＶＳＶ）の

不具合が見つかり、エンジン製造者の指定工場で修理が行われたが、このと

きタービンブレードの分解は行われなかった。

(4) 平成２２年１月４日

同機の第１エンジンとして取り付けられた。

(5) 平成２２年１月１１日

総使用時間 １５,１９８時間５９分、総飛行回数 ２,７４３回

第１段及び第２段ＨＰＴブレードの点検を含むＢＳＩが実施され、損傷が

認められた記録はなかった。

(6) 平成２２年５月２１日

総使用時間 １６,７５２時間１８分、総飛行回数 ３,０７０回

第１段及び第２段ＨＰＴブレードの点検を含むＢＳＩが実施され、損傷が

認められた記録はなかった。



*2 「ＦＥＷ（few）」とは、雲によって覆われた部分の全天空に対する見かけ上の割合が１／８～２／８をいう。

*3 「ＢＫＮ（broken）」とは、雲によって覆われた部分の全天空に対する見かけ上の割合が５／８～７／８を

いう。
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2.5.4 重量及び重心位置

本重大インシデント発生当時、同機の重量は８０２,８８０lb、重心位置は

２１.９％ＭＡＣと推算され、いずれも許容範囲（最大離陸重量８７５,０００lb、

本重大インシデント発生当時の重量に対応する重心範囲１２.８～３１.１％

ＭＡＣ）内にあったものと推定される。

２.６ 気象に関する情報

同空港の本重大インシデント関連時間帯の航空気象観測値は、次のとおりであった。

21時30分 風向 １６０°、風速 ４kt、卓越視程 １５km、

雲 雲量 ＦＥＷ
*2

雲形 層積雲 雲底の高さ ３,０００ft、

雲量 ＢＫＮ
*3

雲形 不明 雲底の高さ 不明、

気温 １８℃、露点温度 １６℃、

高度計規正値（ＱＮＨ） ３０.００inHg

22時00分 風向 １５０°、風速 ３kt、卓越視程 １５km、

雲 雲量 ＦＥＷ 雲形 層積雲 雲底の高さ ３,０００ft、

雲量 ＢＫＮ 雲形 不明 雲底の高さ 不明、

気温 １８℃、露点温度 １６℃、

高度計規正値（ＱＮＨ） ３０.００inHg

２.７ ＤＦＤＲ及び操縦室用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のＤＦＤＲ（パーツナンバー：９８０－４７００－

０４２）及び米国Ｌ－３コミュニケーションズ社製の操縦室用音声記録装置（以下

「ＣＶＲ」という。パーツナンバー：２１００－１０２０－００）が装備されていた。

ＤＦＤＲには本重大インシデント発生当時の記録が残されていたが、ＣＶＲにおける

本重大インシデント発生当時の記録は上書き消去されていた。ＤＦＤＲの時刻校正は、

管制交信記録に記録されたＮＴＴの時報とＤＦＤＲに記録されたＶＨＦ送信キーイン

グ信号を対応させることにより行った。

２.８ 重大インシデント現場に関する情報

同空港は標高１３５ftで滑走路２本を有しており、南西側に長さ４,０００ｍ、幅

６０ｍのＡ滑走路（１６Ｒ／３４Ｌ）、北東側に長さ２,５００ｍ、幅６０ｍのＢ滑走
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路（１６Ｌ／３４Ｒ）がある。

本重大インシデント発生直後及び同機の着陸後にそれぞれ滑走路点検が行われたが、

エンジンの破片等は発見されなかった。

その後、平成２２年６月１８日及び２１日に、Ａ滑走路の南約３kmの１６Ｒ離陸経

路下において約２cm大の金属片３個が発見された。金属片による被害の報告はなかっ

た。

２.９ 第１段ＨＰＴブレードに関連するサービスブリティン

同機の第１エンジンに使用されていた第１段ＨＰＴブレード（パーツナンバー：

１５３８Ｍ９０Ｐ１２）に関連するエンジン製造者が発行したサービスブリティン

（以下「Ｓ／Ｂ」という。）の一部の内容を以下に示す。

(1) Ｓ／Ｂ７２－７２１、１９９３（平成５）年１２月２１日発行

遵守レベル：使用者が任意で実施

ブレード翼面に遮熱コーティング（ＴＢＣ）が施されたＤＳＲ１４２材の第

１段ＨＰＴブレード（パーツナンバー：１５３８Ｍ９０Ｐ１２）のリリース

(2) Ｓ／Ｂ７２－１０９０、２００３（平成１５）年３月１９日発行

遵守レベル：使用者の選択で実施することを推奨

単結晶ＲＮ５材の新しい第１段ＨＰＴブレード（パーツナンバー：１６３９

Ｍ７０Ｐ１１）のリリース。パーツナンバー：１５３８Ｍ９０Ｐ１１及び

１５３８Ｍ９０Ｐ１２の供給は継続

(3) Ｓ／Ｂ７２－１２６９、２００７（平成１９）年８月２３日発行

遵守レベル：第１段ＨＰＴブレード修理の際に実施することを推奨

第１段ＨＰＴブレード（パーツナンバー：１５３８Ｍ９０Ｐ１２）プラット

フォーム下のシャンク部（写真８参照）にタイプ２熱腐食（2.13.3に後述）保

護コーティングの実施

(4) Ｓ／Ｂ７２－１２８８、２００８（平成２０）年５月８日発行

遵守レベル：使用者が任意で実施することを推奨

ブレード先端形状が改善され、プラットフォーム下のシャンク部に蒸着クロ

ムコーティングが施されたＤＳＲ１４２材の新しい第１段ＨＰＴブレード

（パーツナンバー：１５３８Ｍ９０Ｐ１８及び１５３８Ｍ９０Ｐ１９）の

リリース

(5) Ｓ／Ｂ７２－１２９６、２００８（平成２０）年５月８日発行

遵守レベル：使用者が任意で実施することを推奨

ブレード先端形状が改善され、プラットフォーム下のシャンク部に蒸着クロ

ムコーティングが施された単結晶ＲＮ５材の新しい第１段ＨＰＴブレード
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（パーツナンバー：１６３９Ｍ７０Ｐ１７）のリリース

２.１０ エンジン整備の状況等

同社によれば以下のとおりであった。

同社はエンジン製造者と包括整備契約を結んでおり、これにはエンジンに関する

データの収集や分析も含まれている。同機の第１エンジンとして取り付けられた平成

２２年１月以降のエンジンデータには、異常を疑わせるような明らかな変化の傾向は

見られなかった。

同社は、整備規程に従って定期的に燃焼室やＨＰＴブレードのＢＳＩを実施してい

たが、これまで当該エンジンに損傷が見付かった記録はなかった。

第１段ＨＰＴブレードのシャンク部に腐食保護コーティングを施すＳ／Ｂ７２－

１２６９が出されていることは承知しており、その遵守レベルに従って次回のエンジ

ン分解時に当該Ｓ／Ｂを実施する予定であった。

同機は、平成１７年６月に同社が受領して以来約６年間にわたり、主としてアジア、

ヨーロッパ及び北米の各都市間を飛行しており、特定の地域等に偏った運航は行って

いなかった。

２.１１ ＤＦＤＲに残されていたエンジンデータ

同機のＤＦＤＲに残されていた本重大インシデント発生前７回の離陸時の記録によ

れば、Ｎ１、Ｎ２、ＦＦ及びエンジン振動の値は、本重大インシデント発生直前まで

各エンジン間で顕著な差は見られなかった。

２.１２ 事実を認定するための試験及び研究

2.12.1 エンジン分解調査

本重大インシデント調査にあたり、エンジン製造者の指定工場において同機の第

１エンジンの分解調査を実施し、その結果は次のとおりであった。

(1) ファンの空気取り入れ部には、外部から異物を吸い込んだような痕跡は見

られなかった。

高圧ローターは回転させることができたが、低圧ローターは第５段ＬＰＴ

ブレード先端部に多数の金属片が挟まっており、回転しなかった。

(2) 全１４段で構成されるＨＰＣローター及びステーターケースの一部に擦れ

た痕跡があった。ＨＰＣブレード及びＨＰＣベーンの先端全てに擦れた痕跡

があった。

(3) ＮＧＶは、大部分のベーンの後縁が損傷を受けて一部が欠損していた。

(4) 第１段ＨＰＴブレード８０枚のうち４枚（２～４番及び１２番）は、
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プラットフォーム下のシャンク部で破断していた。その他のブレードは損傷

を受けて翼部が欠損しており、そのうち３枚（５番、８番及び７７番）の

シャンク部からは破断した４枚のブレードと同様の部位に亀裂があることが

確認された。

（ブレードパーツナンバー：１５３８Ｍ９０Ｐ１２）

ブレード 製造番号 状態

２番ブレード ＰＣＭＤＨＢＧ９ 破断

３番ブレード ＰＣＭＤＧＵＤ２ 破断

４番ブレード ＰＣＭＤＧＵＢ４ 破断

５番ブレード ＰＣＭＤＧＵＤ７ 亀裂

８番ブレード ＰＣＭＤＨＣＴ０ 亀裂

１２番ブレード ＰＣＭＤＧＵＢ３ 破断

７７番ブレード ＰＣＭＤＧＳＮ８ 亀裂

（写真３ 第１段ＨＰＴローター、写真４ 第１段ＨＰＴブレード損傷状況、

写真７ 亀裂のあった第１段ＨＰＴブレード 参照）

(5) 第１段ＨＰＴシュラウドは大きく損傷を受け、一部に穴が開いていた。

(6) 第２段ＨＰＴベーンは、全周にわたり前縁が損傷を受けて欠損していた。

(7) 第２段ＨＰＴブレード７４枚は、全て損傷を受けて先端が欠損していた。

(8) 全５段で構成されるＬＰＴは、第１～３段ブレードの翼部が全周にわたっ

てさまざまな高さで破断していた。第４段及び第５段ブレード並びに第１～

５段ベーンは全てが損傷を受け、一部は欠損していた。

ＬＰＴケース上部付近の３か所に破片の衝突による傷と膨らみがあったが、

貫通してはいなかった。

（付図４ ＣＦ６－８０Ｃ２エンジン 参照）

2.12.2 ＨＰＴブレードの調査

本重大インシデント調査にあたり、エンジン製造者の研究所（米国）において同

機の第１エンジン第１段ＨＰＴブレードの金属調査を実施し、その結果は次のとお

りであった。

(1) 全てのブレードのシャンク部の背側及び腹側表面に、腐食ピット（腐食に

よる微小な穴）が見付かった。シャンク部の付着物には、ナトリウム、カリ

ウム、硫化物が含まれていた。

(2) プラットフォーム下から破断した４枚のブレード（２～４番及び１２番）

には、シャンク部の背側表面に複数の起点を持つ疲労亀裂が存在し、その大

きさは以下のとおりであった。
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２番ブレード（２か所）：

０.２６０in×０.０８０in（６.６mm×２.０mm）及び

０.３７０in×０.０８６in（９.４mm×２.２mm）

３番ブレード：０.２８０in×０.１０４in（７.１mm×２.６mm）

４番ブレード：１.２３in ×０.４４in（３１.２mm×１１.２mm）

１２番ブレード：１.２７in ×０.４６in（３２.３mm×１１.７mm）

これらのブレードの疲労亀裂以外の部分は、引張破壊により破断していた。

（写真５ 第１段ＨＰＴ２番ブレード破断部、写真６ 第１段ＨＰＴ３番、

４番及び１２番ブレード破断部 参照）

(3) 以下のブレード５枚のシャンク部の背側表面に亀裂が見付かった。

ブレード 製造番号 亀裂の大きさ

５番ブレード ＰＣＭＤＧＵＤ７ 約８mm

８番ブレード ＰＣＭＤＨＣＴ０ 約５mm及び約３mm

６８番ブレード ＰＣＭＤＤＨＬ３ 約０.５mm

７０番ブレード ＰＣＭＤＧＳＭ９ 約０.５mm

７７番ブレード ＰＣＭＤＧＳＮ８ 約１７mm

（写真７ 亀裂のあった第１段ＨＰＴブレード 参照）

(4) 破断した４枚の第１段ＨＰＴブレードは、それぞれ複数の起点から疲労亀

裂が広がり、その結果、過負荷によりプラットフォーム部からの破断に至っ

たものである。全てのブレードのプラットフォーム下部には、タイプ２熱腐

食（2.13.3に後述）が見付かった。

2.12.3 他のエンジンの分解調査

同社とエンジン製造者との間で交わされた契約に基づき、同社で最も使用時間／

飛行回数の多い同機の第１エンジン（製造番号：７０６７０１、総使用時間：

１８,８６２時間、総飛行回数：３,５００回）が平成２２年１月に取り卸され、エ

ンジンの状況を確認するため、同年２月にエンジン製造者の指定工場において分解

された。

その結果、同社は、第１段ＨＰＴブレード８０枚中６６枚が廃棄対象となった旨

の報告を受けた。その廃棄ブレードの大部分から、シャンク部の亀裂が発見された。

その後、第１段ＨＰＴブレード８０枚中７６枚がエンジン製造者の研究所（米

国）で調査され、全てのブレードのシャンク部の背側及び腹側表面に腐食ピットが

見付かった。



*4 「カテゴリー６」とは、このエンジン製造者のＳ／Ｂにおいてカテゴリー１（義務）からカテゴリー９（情

報提供）まで９段階に区分されている遵守レベルの一つで、通常は該当部品を取り外して修理する機会に実施

すればよいレベルをいう。
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２.１３ その他必要な事項

2.13.1 整備規程

(1) 同社の整備規程によれば、エンジンの第１段及び第２段ＨＰＴブレードの

ＢＳＩについて、以下のように記載されていた。（抜粋）

整備要目番号：７２－１４１－０１

Maintenance Item：燃焼室、高圧タービン第１段及び第２段ブレード

整備の間隔：４００飛行回数または２,０００飛行時間のいずれか早い方

整備の方法：ボア・スコープ検査（ＢＳＩ）

2.13.2 エンジン製造者が発行したＳ／Ｂ

エンジン製造者が発行したＳ／Ｂ７２－１２６９によれば、第１段ＨＰＴブレー

ドのプラットフォーム下の腐食保護コーティング実施について、以下のように記載

されていた。（抜粋、仮訳）

ＣＦ６－８０Ｃ２

サービスブリティン

エンジン － ＨＰＴローターブレード(72-53-01) － 第１段ＨＰＴローター

ブレードプラットフォーム下の腐食保護コーティングの紹介

サービスブリティン７２－１２６９改訂１

１．計画情報

Ａ．対象

ＣＦ６－８０Ｃ２Ｂ１Ｆ（ほか数十種類）

このサービスブリティンは、第１段高圧タービンローター（ＨＰＴＲ）

ブレードアセンブリー（第１段ＨＰＴＲブレード）１５３８Ｍ９０Ｐ１１／

Ｐ１２（ほか数種類）に適用する。

Ｂ．説明

このサービスブリティンは、修理工場での再加工によりプラットフォーム下

のシャンク部に腐食保護コーティングを加える改修指示を提供する。

Ｃ．遵守レベル

カテゴリー６*4

ＧＥは、第１段ＨＰＴＲブレードが修理にまわされる際に、このサービスブ

リティンを実施することを推奨する。
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注：このサービスブリティンは、修理工場で実施できる。

このサービスブリティンは、ＧＥ製品の信頼性又は性能の向上のため、ある

いは、このサービスブリティンで説明した事象又は状況の発生を予防するた

めの助けとして提供されている。もし運航者がこのブリティンを実施しない

選択をするなら、ＧＥは運航者の機材に将来発生する可能性のある製品性能

に係る問題の評価において、その決定を考慮するであろう。

Ｅ．理由

(2) 状態：

タイプ２熱腐食による第１段ＨＰＴＲブレードシャンク部の腐食ピットと

亀裂は、暴露によるブレード廃棄の主要因の一つとなる。シャンク部の腐

食から始まった亀裂による、ＣＦ６－８０Ｃ２及びＣＦ６－８０Ｅ１エン

ジンの第１段ＨＰＴＲブレードの破断事象は、運航中４件発生していた。

(3) 原因：

ブレードのベース合金のタイプ２熱腐食は、ナトリウム、硫酸塩及びカリ

ウムの存在と、ブレードシャンク部の運用温度が原因となる。

(4) 改善：

材質試験では、保護コーティングによりタイプ２熱腐食に対する保護が著

しく改善されることが明らかになっている。

2.13.3 熱腐食

ガスタービンエンジンの燃焼中は、硫黄と塩化ナトリウム等の塩分が高温で反応

して硫酸ナトリウム（Ｎa２ＳＯ４）等が生成され、それがＨＰＴブレードなどに付

着、堆積して高温環境下でブレードの酸化物層と反応し、ベースの金属を侵すこと

があり、これを熱腐食（Hot Corrosion）という。一般に、硫黄はジェット燃料か

ら、塩分は海水が供給源となって空気中から取り込まれる。

熱腐食は通常２つのタイプに分けられ、タイプ１熱腐食（Type Ⅰ Hot Corrosion）

は８７０℃（約１,６００ô）付近の温度帯で発生しやすく、硫黄の量には依存し

ないが、タイプ２熱腐食（Type Ⅱ Hot Corrosion）は７００℃（約１,３００

ô）付近の温度帯で発生しやすく、硫黄の量の増加に伴って反応速度が増す。

タイプ２熱腐食は、局所に腐食ピットを発生させる。

2.13.4 エンジン製造者の見解

エンジン製造者は、当委員会の質問に対して以下の見解を示している。

(1) 運航環境（大気汚染、除氷液など）による腐食の要因となる物質がエンジ
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ンに取り込まれた際に腐食が始まったと考えているが、取り込まれた時期や

場所を特定することができないので、本件の腐食の進行が短期間であったか

どうかを決めるデータはない。また、第１段ＨＰＴブレードの適切な交換時

期を推奨することはできない。

(2) エンジンデータの変化傾向が、タイプ２熱腐食の評価基準を作成するのに

使用できるという情報は持っていない。ＨＰＴブレードシャンク部のタイプ

２熱腐食がエンジンパラメーターに顕著な影響を及ぼすことはない。

(3) タイプ２熱腐食を発見するには、ブレードシャンク部の物理的な検査が必

要である。ブレードがエンジンに組み込まれたまま、タイプ２熱腐食を検出

する方法に関する知識は持っていない。エンジンに組み込まれると、ＢＳＩ

ではシャンク部を見ることはできない。

(4) Ｓ／Ｂ７２－１２６９、Ｓ／Ｂ７２－１２８８又はＳ／Ｂ７２－１２９６

を適用しなければタイプ２熱腐食によりＨＰＴブレードが破断する可能性が

あることについては、フリートハイライト記事やフィールドサービス技術

チームミーティング及び顧客とのミーティングを通じて情報を提示している。

(5) Ｓ／Ｂ７２－１２６９の遵守レベル（カテゴリー６）の設定は適切であっ

たと考えている。ＣＦ６－８０Ｃ２エンジンでは、ＨＰＴブレードの破断に

まで至ったタイプ２熱腐食の事象は、８年以上の間に３件しか発生していな

い。この腐食はごく一部の検査結果でしかないと考えており、また、別の日

本の運航者を含む複数の運航者では腐食が発生していないということにも注

目している。ブレードの修理サイクルの中で検査を完了させるように推奨す

ることは適切である。

(6) ＨＰＴブレードのシャンク部のタイプ２熱腐食を管理するため、適切な提

言及び適当な材質が提供されていたと考えている。腐食予防プログラムの有

効性を確実にするため、航空機のモニターを継続するつもりである。

(7) 第１段ＨＰＴブレードのシャンク部の温度は、タイプ２熱腐食が発生する

温度帯域となる可能性がある。

３ 分 析

３.１ 運航乗務員の資格等

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。
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３.２ 航空機の耐空証明書等

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

当時の気象状態は、本重大インシデントに関連はなかったものと推定される。

３.４ エンジンの損傷

3.4.1 第１段ＨＰＴブレードの一部破断

2.12.2に記述したとおり、

(1) 破断した２～４番及び１２番ブレード計４枚の破断面全てに疲労の痕跡が

あった

(2) 破断しなかったブレードのうち５枚のシャンク部から亀裂が発見された

(3) 全てのブレードのシャンク部にタイプ２熱腐食の様相が見られた

(4) シャンク部の付着物にナトリウム、カリウム、硫化物が含まれていた

ことから、第１段ＨＰＴブレードのプラットフォーム下のシャンク部にタイプ２熱

腐食が発生して腐食ピットが生じ、そこから亀裂が発生して、エンジンの運転によ

りブレードに繰り返し応力が加わって疲労亀裂が進行し、ブレードの破断に至った

ものと推定される。

2.12.2 (2)に記述したとおり、４番及び１２番ブレードの疲労亀裂の広がりが破

断部全体の広い面積を占めていたことから、最初に破断したのは４番又は１２番ブ

レードであったものと推定される。

また、４番又は１２番ブレードほど面積が広くはなかったものの、２番及び３番

ブレードの破断面にも疲労亀裂の痕跡が見られたことから、４番ブレードに隣接す

る３番及び２番ブレードは、本重大インシデントの前に既に存在していた疲労亀裂

のため強度が低下しており、４番ブレードが衝突して完全に破断したものと推定さ

れる。

3.4.2 ＮＧＶ、第１段ＨＰＴシュラウド、第２段ＨＰＴ及びＬＰＴ部の損傷

2.3.2 (3)及び2.12.1 (3)に記述したＮＧＶ後縁の損傷は、破断した４枚の第１

段ＨＰＴブレードの破片が第１段ＨＰＴシュラウドに損傷を与えると同時に、その

直前に位置するＮＧＶの後縁に衝突したことによるものと推定される。

破断したブレードの破片は、第２段ＨＰＴベーン前縁外周部に損傷を与えつつ、

第２段ＨＰＴブレードに衝突して全てのブレードに損傷を与え、その後段に位置す

る全５段から構成されるＬＰＴ部に進み、各段のＬＰＴベーン及びＬＰＴブレード

に損傷を与えながら、最終段のＴＲＦにも損傷を与え、エンジンから外部に排出さ
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れたものと推定される。

3.4.1に記述したとおり、第１段ＨＰＴブレードシャンク部の疲労亀裂の進行が

ブレード破断の引き金となったものであり、その直前に位置するＮＧＶ、第１段

ＨＰＴシュラウド及び後段各部の損傷は二次的に引き起こされたものであったと推

定される。

3.4.3 タイプ２熱腐食の発生

以下に掲げたこと、2.13.2のＥ(3)及び2.13.3に記述したことから、ＨＰＴブ

レードのシャンク部はタイプ２熱腐食が発生しやすい状況であったものと考えられ

る。

(1) 2.13.3に記述したとおり、ジェット燃料中には僅かながら硫黄分が含まれ

ており、また、空気中には塩分が存在していること。

(2) 2.12.2 (1)に記述したとおり、シャンク部の付着物にナトリウム、カリウ

ム、硫化物が含まれていたこと。

(3) 2.13.4 (7)に記述したとおり、第１段ＨＰＴブレードのシャンク部には燃

焼ガスが直接当たらないため、タイプ２熱腐食が発生しやすい７００℃付近

の温度帯となっていた可能性が考えられること。

タイプ２熱腐食が発生したのは、ジェット燃料に含まれる硫黄分の他にも、

2.13.4 (1)に記述したように腐食の要因となる物質が空気中からエンジンに取り込

まれたことが影響した可能性が考えられるが、２.１０に記述したとおり同機の運

航は特定の地域等に偏った状況ではなく、その原因を明らかにすることはできな

かった。

3.4.4 エンジン損傷時の制御

同機の第１エンジンは、第１段ＨＰＴブレードの一部が破断したことにより内部

に大規模な破損が生じてＮ１及びＮ２が急激に低下したため、エンジン制御装置は

定められた制御スケジュールに従って自動的にＦＦを減少させ、それに伴って

ＥＧＴが低下したものと推定される。

ＤＦＤＲの記録によれば、同機は高度約７,０００ftに到達した後、第１エンジ

ンのスロットルレバーが絞られ、燃料コントロールスイッチがカットオフ位置に操

作されて、エンジンが停止したものと推定される。

３.５ 早期発見の可能性

当該エンジンは、2.13.1に記述した整備規程に従ってＢＳＩが行われていたが、

2.13.4 (3)に記述したとおり、ＨＰＴブレードのシャンク部はＢＳＩでは見ることが



- 18 -

できないことから、同社はこの部位の腐食や亀裂等を発見することができなかったも

のと推定される。

２.１０に記述したとおり、同機の第１エンジンとして取り付け後のエンジンデー

タに異常を疑わせるような明らかな変化の傾向は見られず、また、2.13.4 (2)に記述

したようにＨＰＴブレードシャンク部のタイプ２熱腐食はエンジンパラメーター値の

変化として現れるものではないと考えられることから、同社及びエンジン製造者は、

その変化傾向から第１段ＨＰＴブレードのシャンク部の劣化状態を把握することはで

きなかったものと推定される。

このように、ＨＰＴブレードのプラットフォーム下のシャンク部は、タイプ２熱腐

食の発生やその進行状態を容易には確認できず、そのためにはエンジンを機体から取

り卸して分解し、全てのブレードを１枚ずつ確認する必要がある。

２.９に記述したとおり、エンジン製造者は、第１段ＨＰＴブレードのシャンク部

に腐食保護コーティングを施すＳ／Ｂ７２－１２６９を発行していた。2.13.2に記述

したとおり、同Ｓ／Ｂの遵守レベルは、その実施のためだけにエンジンを取り卸す必

要はない（緊急度が低い）レベルのカテゴリー６で、第１段ＨＰＴブレード修理時に

実施することが推奨されていたため、２.１０に記述したとおり同社は次回のエンジ

ン分解時に同Ｓ／Ｂを実施する予定であった。この遵守レベルでは、ブレードに修理

の必要性が生じるまではシャンク部の状態を確認する機会がないこととなるが、

2.13.4 (5)に記述したとおりエンジン製造者は同様事例の発生件数が少ないことから

この遵守レベルの設定は適切であったと述べている。また、２.９(4)及び(5)に記述

したとおり、エンジン製造者は既に第１段ＨＰＴブレードのシャンク部に腐食保護

コーティングが施された新しいブレードの提供も行っている。

３.６ エンジン故障後の対応

2.1.1の記述及び2.1.2の口述から、同機の運航乗務員はエンジン始動時から地上走

行し離陸滑走を行うまでエンジンの異常を感じることはなく、同機が浮揚した直後に

第１エンジンに不具合が発生したことを計器表示等で認識したものと推定される。

2.1.1に記述したこと及びＤＦＤＲの記録から、機長は、第１エンジン故障による

機首の左側への偏向を修正したのち自動操縦をオンにし、マスター・ワーニングが発

生しておらず、エンジンは既に緩速常態になっており緊急の措置を必要とする状況で

はないと判断して、十分な安全高度に達するまでは当該エンジンを停止することなく

上昇を継続したものと推定される。
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４ 原 因

本重大インシデントは、同機が離陸した際、第１エンジンの第１段ＨＰＴブレード

の一部がプラットフォーム下のシャンク部から破断したため、それに伴って、シャン

ク部に亀裂が発生していた他のブレードが破断し、さらに、破断したブレードの破片

がＮＧＶ、第１段ＨＰＴシュラウド及び後段の各部を損傷させたものと推定される。

第１段ＨＰＴブレードの一部が破断したのは、タイプ２熱腐食によりプラット

フォーム下のシャンク部に腐食ピットが生じてそこから亀裂が発生し、ブレードに繰

り返し応力が加わって疲労亀裂が進行したことによるものと推定される。

５ 参考事項

同社による措置

同社は、本重大インシデント発生後、同様の事象の発生を未然に防ぐため、ＨＰＴ

ブレードシャンク部の腐食保護コーティングが未実施のエンジンを順次取り卸し、腐

食保護コーティングを実施したブレードへの交換を進めている。
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付図１ 推定飛行経路図 
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付図２ ＤＦＤＲの記録 
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付図３ ボーイング式７４７－４００Ｆ型三面図 
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付図４ ＣＦ６－８０Ｃ２エンジン 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

ＨＰＴ
（２段）

ＬＰＴ
（５段）

前方前方

前方前方

第１段
ＨＰＴ
ブレード 第２段ＨＰＴブレード

第２段ＨＰＴベーン

燃焼室

ＮＧＶ

（出典：Study Guide）

（出典：Study Guide）

ＬＰＴ
ブレード

ＬＰＴ
ベーン

S1 R1
R2S2

S1 R1 R2S2

S：静翼(ベーン)
R：動翼(ローター)

下図参照

第１段ＨＰＴシュラウド

第１段ＨＰＴローター

ＴＲＦ
ＬＰＣ ＨＰＣ



 - 24 -

写真１ 重大インシデント機 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

写真２ 取り卸された第１エンジン 
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写真３ 第１段ＨＰＴローター 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

ブレード先端部は
全周にわたり欠損

Blade 2, 3, 4 Blade 12

第１段ＨＰＴブレード：８０枚
前
方
前
方



 - 26 -

写真４ 第１段ＨＰＴブレード損傷状況 
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写真５ 第１段ＨＰＴ２番ブレード破断部 
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写真６ 第１段ＨＰＴ３番、４番及び１２番ブレード 
破断部 
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写真７ 亀裂のあった第１段ＨＰＴブレード 
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写真８ 第１段ＨＰＴブレード（新品） 
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