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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
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≪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」
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要 旨

＜概要＞

株式会社日本航空インターナショナル所属ダグラス式ＭＤ－９０－３０型ＪＡ００

２Ｄは、平成２２年８月１５日（日）、同社の定期３５３８便として、福岡空港に向

けて１６時０８分に仙台空港を離陸したが、離陸上昇中の１６時１０分ごろ、高度約

５,５００ftにおいて、右エンジンの火災警報装置が作動したため緊急事態を宣言し、

右エンジンを停止させるとともに消火装置を作動させ、仙台空港に引き返し、１６時

２３分に着陸した。着陸後、右エンジンカウル内の熱損傷が確認された。

同機には、機長ほか乗務員４名、乗客１０６名の計１１１名が搭乗していたが、負

傷者はいなかった。



＜原因＞

本重大インシデントは、ダグラス式ＭＤ－９０－３０型ＪＡ００２Ｄが離陸中に、

右エンジンの第４ベアリング・スカベンジチューブが破断したため、第４ベアリング

・スカベンジチューブがディフューザーケースから抜け出し、抜け出た開口部から噴

き出たエンジンオイルがエンジン高温部に接触して、火炎が発生したものと考えられ

る。

第４ベアリング・スカベンジチューブが破断したのは、エンジンの運転に伴う繰り

返し応力により第４ベアリング・スカベンジチューブに破壊起点が発生し、疲労破壊

が進展したことによるものと推定される。

＜勧告等＞

○ 安全勧告

本重大インシデント調査の結果を踏まえ、米国連邦航空局（ＦＡＡ）がエンジン

製造者に対して以下の措置を講じるよう指導することを勧告する。

本重大インシデントでは、第４ベアリング・スカベンジチューブの外側表面を破

壊起点とする疲労破壊から破断に至ったものと推定されるが、第４ベアリング・ス

カベンジチューブはヒートシールドで覆われているため、定例整備では当該箇所を

直接点検することはできない。したがって、同種事例の再発を防止するため、第４

ベアリング・スカベンジチューブの設計変更、エンジン分解整備における第４ベア

リング・スカベンジチューブの検査方法の改善を検討すべきである。



本報告書で用いた略語は、次のとおりである。

ＡＡＩＢ ：Air Accidents Investigation Branch

ＡＭＭ ：Aircraft Maintenance Manual

ＣＶＲ ：Cockpit Voice Recorder

ＤＦＤＲ ：Digital Flight Data Recorder

ＦＡＡ ：Federal Aviation Administration

ＭＷＣＣ ：Master Warning and Caution Controller

ＮＴＳＢ ：National Transportation Safety Board

ＰＦ ：Pilot Flying

ＰＭ ：Pilot Monitoring

Ｖ１ ：Takeoff decision speed

ＶＨＦ ：Very High Frequency

ＶＲ ：Rotation speed

単位換算表

１USqt ：０.９４６ç

１USpt ：０.４７３ç

１ft ：０.３０４８ｍ

１kt ：１.８５２km/h

１psi ：０.０７０３１kg/cm2

１in ：２５.４mm
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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。

株式会社日本航空インターナショナル所属ダグラス式ＭＤ－９０－３０型ＪＡ００

２Ｄは、平成２２年８月１５日（日）、同社の定期３５３８便として、福岡空港に向

けて１６時０８分に仙台空港を離陸したが、離陸上昇中の１６時１０分ごろ、高度約

５,５００ftにおいて、右エンジンの火災警報装置が作動したため緊急事態を宣言し、

右エンジンを停止させるとともに消火装置を作動させ、仙台空港に引き返し、１６時

２３分に着陸した。着陸後、右エンジンカウル内の熱損傷が確認された。

同機には、機長ほか乗務員４名、乗客１０６名の計１１１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８月１５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 関係国の代表、顧問

本調査には、機体及びエンジンの設計・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８月１６日及び１７日 機体調査及び口述聴取

平成２２年８月２０日 口述聴取

平成２２年８月２５日 エンジン分解調査

平成２２年９月３日 整備記録の確認

平成２２年１０月～ ＭＷＣＣの機能試験（英国の協力を得

平成２３年３月 て調査を行った。）

平成２２年１１月～ 第４ベアリング・スカベンジチューブ

平成２３年６月 の詳細調査（米国の協力を得て調査を

行った。）
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1.2.4 航空局への情報提供

平成２２年８月２７日、航空局に対し、同機右エンジンの第４ベアリング・スカ

ベンジチューブの破断及び亀裂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 関係国への意見照会

関係国に対し、意見照会を行った。

２ 事実情報

２.１ 飛行の経過

株式会社日本航空インターナショナル（以下「同社」という。）所属ダグラス式Ｍ

Ｄ－９０－３０型ＪＡ００２Ｄ（以下「同機」という。）は、平成２２年８月１５日、

同社の定期３５３８便として、福岡空港に向けて１６時０８分に仙台空港を離陸した。

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：仙台空港、移動開始時刻：１６時０５分、

巡航速度：４４０kt、巡航高度：ＦＬ３２０、

経路：ＤＥＲＢＹ（ウェイポイント）～ＧＴＣ（新潟ＶＯＲＴＡＣ）～Ｖ３０

（航空路）～ＪＥＣ（美保ＶＯＲＴＡＣ）～Ｙ１４（ＲＮＡＶ経路）～

ＴＴＥ（豊田ＶＯＲ／ＤＭＥ）～Ｙ２０（ＲＮＡＶ経路）～ＫＩＲＩＮ

（ウェイポイント）、

目的地：福岡空港、代替空港：長崎空港、所要時間：１時間３４分、

持久時間で表された燃料搭載量：２時間５９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ＰＭ（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。

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、操縦室用音声記録装置（以下「ＣＶＲ」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、ＣＶＲの記録及び管制交信記録による飛行の経過

１６時０７分０３秒 仙台飛行場管制席（以下「仙台タワー」という。）は、同



- 3 -

機に対して、離陸後に仙台出域管制席（以下「仙台ディ

パーチャー」という。）とコンタクトするよう指示すると

ともに離陸許可を発出した。

同 ０７分１９秒 両エンジンのスロットルレバーが前に進められ、エンジン

出力が追従し、離陸滑走が開始された。

同 ０８分０３秒 同機は対気速度約１６０ktで浮揚した。

同 ０８分３９秒 同機の右エンジンからの白煙を確認した仙台タワーは、同

機を呼び出したが、応答はなかった。

同 ０９分０７秒 仙台ディパーチャーが同機を呼び出し、離陸する際に右エ

ンジン付近から白煙が出ていた旨を伝えた。

同 ０９分２８秒 同機は自動操縦に切り換えられた。

同 １０分０１秒 右エンジンの火災警報装置が作動した。

同 １０分１６秒 両エンジンのスロットルレバーが絞られた。

同 １０分１９秒 同機は仙台ディパーチャーに対して緊急事態を宣言し、高

度約６,１５０ftから徐々に降下を開始した。

同 １１分４７秒 右エンジンへの燃料が遮断され、Ｎｏ.１消火装置が作動

した。

同 １３分０７秒 Ｎｏ.２消火装置が作動し、右エンジンの火災警報装置が

停止した。

同 ２３分２６秒 同機は仙台空港の滑走路２７に着陸した。

2.1.2 運航乗務員の口述

(1) 機 長

機長は、出発前の点検終了後、スポット６番からプッシュバックし滑走路

に向かって地上走行を開始した。機長は、機体に異常を感じることはなく滑

走路２７に入り、仙台タワーから、離陸後に仙台ディパーチャーとコンタク

トするよう指示されるとともに離陸許可を受けたのち、天気が良好だったの

で、副操縦士へＰＦ業務を引き継いだ。

機長は、離陸滑走中、エンジン計器に注意を配りながら速度計の監視を

行っていたが、異常を感じることなく、同機は正常に離陸した。

機長は、着陸装置を格納し、管制交信用周波数を切り替えてから、仙台

ディパーチャーにコンタクトして同機をレーダーで捕捉した旨の通報を受け

た。機長は、上昇を継続し３,０００ftを超えたときに、仙台ディパー

チャーより離陸時に右エンジンから白煙が出ていた旨の通報を受けた。

機長が、計器類を確認すると、エンジンのシステム計器では、右エンジン
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の油圧低下を示すアンバーライト（油圧が８０psi未満で点灯）とレッドラ

イト（油圧が６０psi未満で点灯）が既に点灯しており、油圧は２５psiを表

示していた。操縦席前にあるマスターコーション・ライトは、点灯していな

かった。

機長が、油圧低下の故障時操作手順を実施するため、仙台ディパーチャー

に対して、高度６,０００ftで上昇を停止することに加え仙台空港の南側へ

の誘導を要求していたとき、右エンジンの火災警報装置が作動した。また、

機長は、僅かではあるが機体尾部が押され機首が右に振られた感覚を持ち、

右エンジンの損傷が疑われたことから、「Ｉ ＨＡＶＥ」と呼称して、副操縦

士からＰＦ業務を引き継ぎ、エンジン火災に対応する緊急操作手順を実施し

た。

毎分５００ftの降下率でゆっくり降下しながら緊急操作手順に従って、

ＰＭが右エンジンのＮｏ.１消火装置を作動させたが、所定の時間が経過し

てもエンジン火災の警報が停止しなかったので、Ｎｏ.２消火装置を作動さ

せたところ警報が停止した。機長は、仙台ディパーチャーに対して、右エン

ジンの火災警報装置が作動したため、エンジンを停止し消火操作を行い、警

報は停止したが仙台空港へ引き返すことを伝えた。

機長は、仙台空港の滑走路２７に着陸すると、消防車両が見えたので、火

災の消火確認と万一の場合の緊急脱出を考え、消防車両が待機していたＢ２

誘導路で一旦停止したのち、仙台タワーに対して右エンジンの状況確認を依

頼したところ、煙は発生していないとのことから、自走によりスポット７番

に入った。

(2) 副操縦士

副操縦士は、地上走行中、エンジン計器を監視していたが何も異常はな

かった。機長の操作で滑走路に入り、副操縦士はＰＦ業務を引き継いだ。

副操縦士は、スロットルレバーを途中まで操作し、左右のエンジンパラ

メーターが揃って安定していることを確認した。その後、副操縦士は、オー

トスロットル（自動推力制御装置）により離陸推力までスロットルレバーを

進め、離陸滑走を開始した。副操縦士は、離陸決定速度（Ｖ１）までにエン

ジン計器やアナンシエーターを確認したが何ら異常はなく、機長の「ＶＲ」

の呼称でローテーション（機首上げ操作）を行った。副操縦士は、高度約

１,５００ftで上昇推力に設定したが、その時点でもエンジンに異常を感じ

なかった。

その後、高度３,０００ftを通過した直後、仙台ディパーチャーから、離

陸時に右エンジンから白煙が出ていたことを仙台タワーが目撃した旨の通報
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があった。そこで、副操縦士が、自動操縦をオンとし機長とエンジン計器を

点検したところ、右エンジンの油圧低下を示すライトが点灯していた。本来

であればマスターコーション・ライトも点灯するはずであるが点灯していな

かった。

エンジンの油圧低下に対処するため、副操縦士が水平飛行に移ろうとして

いたとき、右エンジンの火災警報装置が作動した。また、副操縦士は、機体

後方から軽い振動を感じ、この時点で操縦を機長に交替した。高度約

６,０００ftで上昇を停止し、仙台ディパーチャーに対して緊急事態を宣言

した。副操縦士が緊急操作手順に従って消火装置を作動させたところ、火災

警報装置が停止した。

2.1.3 仙台空港事務所の航空管制官

同機を管制していた仙台空港事務所の航空管制官の口述によれば、同機が離陸滑

走を開始してから、離陸後、緊急事態を宣言するまでの状況は概略次のとおりで

あった。

仙台タワーは、同機がスポット６番から地上走行を開始し、異常はなく滑走路

２７に入ったので、離陸後に仙台ディパーチャーとコンタクトするよう指示する

とともに離陸許可を発出した。

同機が離陸滑走を始めたときは何も変わった様子はなかったが、浮揚する頃に

右エンジンからの白煙を確認したので、仙台タワーは同機を呼び出した。しかし、

同機は既に交信周波数を変更していたようで通報できなかったため、仙台ディ

パーチャーに対して状況を説明し、同機の状態を確認するよう依頼した。

仙台タワーから白煙に関する情報を受けた仙台ディパーチャーが、同機に対し

て離陸時の状況を伝えたところ、エンジン計器上に若干の不具合が表示されてい

るとのことで、同機から６,０００ftで上昇を停止し仙台空港から南側への誘導

を求められたのでこれを承認した。その後、同機は、エンジン火災に伴う緊急事

態を宣言した。

本重大インシデントの発生場所は、仙台空港の西約１１㎞（北緯３８度０６分４９

秒、東経１４０度４７分４３秒付近）高度約５,５００ftで、発生日時は、平成２２

年８月１５日１６時１０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）
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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

右エンジンの一部損傷があったが、機体の損傷はなかった。

2.3.2 右エンジンの損傷状況

右エンジンのカウルは、プレッシャーリリーフドアが開き、そこから後方が熱損

傷を受け、茶褐色に変色していた。右エンジンは、ディフューザーケース（以下

「同ケース」という。）下方の第４ベアリングから伸びる第４ベアリング・スカベ

ンジチューブ（以下「同チューブ」という。）が抜け出ており、オイル漏れの跡が

みられた。オイルが付着したロワーカウルの内側は一部焼損し、同ケースとタービ

ンモジュールには、下方から上方に向かってすすが付着していた。
．．

（写真１ 重大インシデント機、写真２ 右エンジンの損傷状況と同チューブ 参

照）

２.４ 航空機乗組員に関する情報

(1) 機 長 男性 ５２歳

定期運送用操縦士技能証明書（飛行機） 平成 ４ 年 ８ 月２６日

限定事項 ダグラス式ＤＣ９型 昭和６１年 ４ 月３０日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成２３年 １ 月２２日

総飛行時間 １４,７２０時間４９分

最近３０日間の飛行時間 ３１時間５４分

同型式機飛行時間 １,４０５時間５７分

最近３０日間の飛行時間 ３１時間５４分

(2) 副操縦士 男性 ４１歳

事業用操縦士技能証明書（飛行機） 平成 ６ 年１２月１５日

限定事項 ダグラス式ＤＣ９型 平成１０年 ６ 月２９日

計器飛行証明 平成 ７ 年１０月１３日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成２３年 ２ 月１４日

総飛行時間 ６,５７４時間１５分

最近３０日間の飛行時間 ４８時間３２分
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同型式機飛行時間 ３,９４９時間４９分

最近３０日間の飛行時間 ４８時間３２分

２.５ 航空機に関する情報

2.5.1 航空機

型 式 ダグラス式ＭＤ－９０－３０型

製 造 番 号 ５３５５６

製造年月日 平成 ９ 年１１月１１日

耐空証明書 第２００９－２２２号

有効期限 平成２１年１０月１日から航空法第１１３条の２の許可に

基づき承認された整備管理マニュアル（株式会社ＪＡＬエ

ンジニアリング）の適用を受けている期間

耐 空 類 別 飛行機 輸送Ｔ

総飛行時間 ２６,８１３時間１９分

定期点検後(Ａ整備、平成２２年６月２４日)の飛行時間 ３２８時間０２分

（付図３ ダグラス式ＭＤ－９０－３０型三面図 参照)

2.5.2 エンジン

(1) 左エンジン

型 式 ＩＡＥ式Ｖ２５２５－Ｄ５型

製 造 番 号 Ｖ２０１４８

製造年月日 平成 ９ 年 ８ 月 ６ 日

総使用時間 ２４,２９７時間０４分

総飛行回数 ２２,３６７回

前回分解整備からの使用時間 ８,０１２時間０５分

前回分解整備からの飛行回数 ７,３８９回

(2) 右エンジン

型 式 ＩＡＥ式Ｖ２５２５－Ｄ５型

製 造 番 号 Ｖ２００３４

製造年月日 平成 ７ 年 ９ 月１６日

総使用時間 ２６,１６３時間３３分

総飛行回数 ２３,９３３回

前回分解整備からの使用時間 ４,５６７時間３３分

前回分解整備からの飛行回数 ４,１５３回
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2.5.3 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１２５,０００lb、重心位置は１７

％ＭＡＣと推算され、いずれも許容範囲（最大離陸重量１５６,０００lb、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－７.５～３３.８％ＭＡＣ）内に

あったものと推定される。

2.5.4 燃料及び潤滑油

燃料は航空燃料ジェットＡ－１、潤滑油はジェット・エンジン用モービル・

ジェット・オイル２５４（自然発火点：３９９℃）であった。

２.６ 気象に関する情報

仙台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。

16時22分 風向 １００°、風速 ４kt、風向変動 ０５０°から１３０°、

卓越視程 １５km、

雲 雲量 １／８ 雲形 積雲 雲底の高さ ２,５００ft、

雲量 ４／８ 雲形 積雲 雲底の高さ ５,０００ft、

雲量 ５／８ 雲形 高積雲 雲底の高さ ８,０００ft、

気温 ２７℃、露点温度 ２４℃、

高度計規正値（ＱＮＨ） ２９.８０inHg

２.７ ＤＦＤＲ及びＣＶＲ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－

００３）及びＣＶＲ（パーツナンバー：９８０－６０２０－００）が装備されており、

本重大インシデント発生当時の記録が残されていた。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。

なお、同機のＤＦＤＲに記録されるデータには、操縦席前にあるマスターコーショ

ン・ライトの点灯状況とエンジンオイル圧力に関するデータは、含まれていなかった。

２.８ エンジンに関する情報

2.8.1 第４ベアリングと同チューブ

第４ベアリングは、高圧軸の後部を支えるもので、燃焼室付近の同ケース内に取

り付けられている。そのため、エンジンオイルは、同ケースを通り抜けて第４ベア

リングに供給され、オイルタンクに戻される構造となっている。

同チューブは、第４ベアリングの潤滑及び冷却を終えたエンジンオイルをデオイ
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ラーを介してオイルタンクに戻す配管の一部で、同ケースの中にあり、一方の端は

第４ベアリング・コンパートメント（ハウジング）にボルトで固定されているが、

もう一方の端はエンジン構造に固定されておらず、同ケース内の気密を維持するた

めのシール（ピストンリング）が取り付けられ、同ケース下方の開口部にはめ込ま

れ、外側の配管に接合されている。

なお、エンジン運転中の同ケース内は、圧縮機第１０段の圧縮空気（以下「１０

段エアー」という。冷却された圧縮機第１２段の圧縮空気の一部も第４ベアリング

・コンパートメントをクーリングした後に流れ込んでいる）で満たされており、離

陸中は５６０℃以上／２７０psi以上になる。

（付図４ 同チューブ 参照)

2.8.2 エンジンオイル圧力の検知等

同機のエンジンオイル圧力は、供給圧力と同チューブ下流の排出圧力の圧力差を

検知し指示される。また、エンジンオイル系統には、警報用の圧力低下検知スイッ

チと圧力値表示用の圧力センサーが取り付けられている。

圧力低下検知スイッチは、エンジンオイル圧力が６０psi未満になると、

ＭＷＣＣを介してオーバーヘッド・パネルにエンジンオイル圧力の低下を知らせる

メッセージを表示させ、両方の操縦席前にあるマスターコーション・ライトを点灯

させる。

また、圧力センサーは、エンジンのシステム計器にエンジンオイル圧力値を表示

し、８０psi未満になるとアンバーライトを点灯させ、６０psi未満になるとレッド

ライトを点灯させる。

（付図５ エンジンオイル系統図（一部） 参照)

２.９ 右エンジンの調査

2.9.1 右エンジンの分解調査

右エンジンをエンジン製造者の指定工場に搬入し、破断した同チューブを同ケー

スから取り外し、外観観察を行ったところ、同チューブは屈曲部付近で円周方向に

破断し、直線部分で長手方向に亀裂が発生していた。この破断と亀裂は同チューブ

の製造過程でできた溶接ビード（溶接痕）に沿っていた。なお、同チューブが円周

方向に破断した場所からオイルが漏れていたが、その他の部位にはオイル漏れはな

く、エンジン内部の火炎に関連する不具合はなかった。また、燃料系統及び燃焼ガ

ス流路にも不具合はなかった。

（写真３ 同ケース内の同チューブ、写真４ 同チューブの破断部 参照)



*1 「アッセンブリー・ストレス」とは、複数の部品を組み立てることにより、組立時又は組立後に生じる応力

のことである。
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2.9.2 同チューブの詳細調査

米国国家運輸安全委員会（ＮＴＳＢ）及びエンジン製造者の協力を得て、破断し

た同チューブの詳細調査を実施した。その結果は、概略次のとおりであった。

(1) 同チューブの屈曲部付近における円周方向の破断は、双眼顕微鏡による破

面観察で、チューブ外側から内側に向かって疲労破壊が進展した痕跡が見ら

れ、疲労破壊部分以外は、過荷重破断に特有な様相が見られた。疲労破壊部

分の長さは全長０.５１３inであり、主要な破壊起点が円周方向の溶接ビー

ドに沿ってチューブ外側表面に２か所存在していた。

また、走査電子顕微鏡による破面観察では、低サイクル疲労の特徴である

周期的な縞模様（ストライエーション）が見られ、疲労破壊部分の縞模様数

は、約１,９００本であった。

(2) 同チューブの直線部分における亀裂は、長手方向の溶接ビードに沿って３

か所発生しており、亀裂の長さは、それぞれ２.１０in、２.６５in、

３.７０inであった。走査電子顕微鏡による破面観察では、過荷重により

チューブ内側から外側へ急激に亀裂が発生した痕跡である多数の小さいくぼ

み（ディンプル）が見られた。

(3) 同チューブは、肉厚及び硬度ともに設計基準を満たしており、材料及び製

造上の問題はなく、溶接部位にも異常は認められなかった。

（写真５ 同チューブの亀裂部 参照)

2.9.3 同型エンジン外側配管の取付状態調査

エンジン製造者は、同チューブとその外側配管との組立てによる応力（アッセン

ブリー・ストレス
*1
）が同チューブ破断の一因になったと考え、他の同型エンジン

６台について外側配管の取付状態を調査した。その結果、調査対象全てのエンジン

で取付位置のズレが確認され、そのうち５台の外側配管は、修理が実施された記録

があり、１台は修理に関する十分な情報がなかった。しかし、同機右エンジンの外

側配管は、修理が実施された記録はなかった。

2.9.4 分解整備における同チューブの検査方法

右エンジンは、エンジン製造者の指定する工場において、エンジン製造者が定め

たメンテナンスマニュアルに基づき、オンコンディション方式で整備されており、

同チューブの目視検査を含む分解整備が、製造後から本重大インシデント発生まで
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に、３回実施されていた。直近の分解整備では、同チューブの目視検査が行われて

いたが、異常は認められず、そのまま再取付けされていた。

なお、同チューブは、交換又は修理が実施された記録はなく、エンジン製造時

に取り付けられた部品であった。

2.9.5 エンジンオイル消費率

同機のＡＭＭには、エンジンオイル消費率のガイドラインについて、１飛行時間

あたり０.３USqt（米クォート）または０.６USpt（米パイント）と記載されている。

同社は、同機のエンジンオイル消費率を、その日の最終運航から３０飛行時間遡

り、その間のオイル総補給量を３０で除して算出している。右エンジンのエンジン

オイル消費率は、ＡＭＭに記載されているガイドラインである１飛行時間あたり

０.３USqtを超えたことはなかったが、直近においては僅かながら増加する傾向と

なっていた。

（付図６ 同機のエンジンオイル消費率 参照)

２.１０ エンジンオイルの圧力低下検知に関する調査

2.10.1 機体側配線等の点検

エンジンオイルの圧力低下検知に関連する機体側及びエンジン側配線の点検並び

に圧力低下検知スイッチの機能試験を実施したが、異常は認められなかった。

また、本重大インシデントに伴う分解整備の最終段階で、圧力低下検知スイッチ

及びエンジン側配線を右エンジンに取り付けて実施した試運転でも、異常は認めら

れなかった。

2.10.2 ＭＷＣＣの機能試験

ＭＷＣＣは、機体側からワーニング又はコーションに関する信号を受信してオー

バーヘッド・パネルのアナンシエーターにメッセージを表示させるとともに、両方

の操縦席前にあるマスターワーニング・ライト又はマスターコーション・ライトを

点灯させるための装置である。

同機に搭載されていたＭＷＣＣの機能試験を、英国航空事故調査局（ＡＡＩＢ）

の協力を得て、ＭＷＣＣ製造者の施設において、実施した。その結果、本重大イン

シデントに関連する異常は認められなかった。

２.１１ 本重大インシデントとの類似事例とその対応に関する情報

エンジン製造者によれば、本重大インシデント発生までに、同系列型エンジンの同

チューブが破断した類似事例は、次の２件があったが、いずれも火炎の発生はなく、
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溶接不良が原因とされている。

(1) 平成１６年１２月、定期整備においてオイル漏れが確認されたことによりエ

ンジンが取り卸され、同チューブの破断が発見された。

(2) 平成２１年１１月、離陸後に、オイル量低下を指示したため、離陸した空港

に引き返し、着陸後の点検で同チューブの破断が発見された。

これら２件の事例について検討した結果、エンジン製造者は平成２２年４月から同

チューブ製造時にエックス線検査を実施することとした。また、それ以前に製造され

た同チューブについては、平成２２年１２月９日にサービスブリテン（Ｖ２５００－

ＥＮＧ－７２－０６１７）を発行し、直近の整備工場搬入時においてヒートシールド

を外さずに同チューブのエックス線検査を実施することを推奨した。

なお、前述のサービスブリテンは、ヒートシールドは外さずに同チューブのエック

ス線検査を実施して、不具合が認められた場合にヒートシールドを外して同チューブ

のエックス線検査を再度実施するよう平成２３年９月２８日に改正された。

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。

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

本重大インシデント発生当時の気象状態は、本件の発生に関連はなかったものと推

定される。

３.４ 火炎発生の経緯

3.4.1 同チューブの破断

2.8.1に記述したとおり、同チューブは、同ケースの中にあり、一方の端が第４

ベアリング・コンパートメント（ハウジング）にボルトで固定されているが、もう

一方の端は、エンジン構造に固定されておらず、同ケース内の気密を維持するため

のシールが取り付けられ、同ケース下方の開口部にはめ込まれている。そのため、

エンジン出力に応じ同ケース内の圧力と温度が上昇すると、シール部が外側へ押し
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出されることとなり、同チューブの屈曲部付近にエンジンの運転に伴う繰り返し応

力が発生するものと推定される。また、2.9.2(1)に記述したとおり、破壊起点が同

チューブの屈曲部で円周方向の溶接ビードに沿ってチューブ外側表面に存在し、疲

労破壊がチューブ外側から内側に向かって進展した痕跡が破面に観察されたことか

ら、エンジンの運転に伴う繰り返し応力により破壊起点が発生した後、更に繰り返

し応力が加わって疲労破壊が進展し、破断に至ったものと推定される。

同チューブが屈曲部で破断したため、直線部は支えを失い、同ケースから抜け出

すこととなり、同チューブが抜け出た開口部からエンジンオイルが噴き出し、エン

ジンオイルがエンジン高温部に接触して火炎が発生したものと考えられる。

なお、2.9.3に記述したとおり、エンジン製造者は、同チューブとその外側配管

との組立てによる応力が同チューブ破断の一因になったと考えている。しかし、同

チューブが抜け出た際に外側配管が変形したため、同機の右エンジンにおいて組立

てによる応力が加わっていたか明らかにすることはできなかった。

3.4.2 同チューブの長手方向に発生した亀裂

2.9.2(2)に記述したとおり、同チューブの長手方向に発生した亀裂の破面には、

同チューブの内側から外側へ急激に亀裂が発生した痕跡があったこと、及び2.8.1

に記述したとおり、離陸中の同ケース内は、エンジンオイルの自然発火点を超えた

１０段エアーに満たされることから、破断部から１０段エアーが入り、同チューブ

内でエンジンオイルが発火し、同チューブの内圧が急激に増加して、直線部分で長

手方向の亀裂が発生した可能性が考えられる。

３.５ エンジンオイルの圧力低下検知

2.1.2に記述したとおり、右エンジンからの白煙に関する通報を仙台ディパー

チャーから受けたときには、圧力センサーがエンジンオイル圧力の低下を検知すると

点灯するエンジンのシステム計器にあるアンバーライトとレッドライトは既に点灯し

ていたが、圧力低下検知スイッチがエンジンオイル圧力の低下を検知すると点灯する

マスターコーション・ライトは点灯していなかったと運航乗務員が述べていることか

ら、マスターコーション・ライトは点灯していなかったものと考えられる。

しかし、２.１０に記述したとおり、機体側及びエンジン側配線の点検、圧力低下

検知スイッチ及びＭＷＣＣの機能試験を実施したが異常は認められず、マスターコー

ション・ライトが点灯しなかった原因を明らかにすることはできなかった。

３.６ 早期発見の可能性

2.9.4に記述したとおり、右エンジンは、エンジン製造者の指定する工場において、
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エンジン製造者が定めたメンテナンスマニュアルに基づき、同チューブの目視検査を

含む分解整備が製造後これまで３回実施されていた。しかし、同チューブはヒート

シールドで覆われているため、目視検査では疲労破壊の兆候を発見することは困難

だったものと推定される。

また、2.9.5に記述したとおり、同社はエンジンオイル消費率を確認していたが、

ＡＭＭに記載されているガイドラインである１飛行時間あたり０.３USqtを超えるこ

とはなかったことから、エンジンオイル消費率により同チューブ破断の兆候を発見す

ることは困難であったものと推定される。

４ 原 因

本重大インシデントは、同機が離陸中に、右エンジンの第４ベアリング・スカベン

ジチューブが破断したため、第４ベアリング・スカベンジチューブがディフューザー

ケースから抜け出し、抜け出た開口部から噴き出たエンジンオイルがエンジン高温部

に接触して、火炎が発生したものと考えられる。

第４ベアリング・スカベンジチューブが破断したのは、エンジンの運転に伴う繰り

返し応力により第４ベアリング・スカベンジチューブに破壊起点が発生し、疲労破壊

が進展したことによるものと推定される。

５ 安全勧告

運輸安全委員会は、本重大インシデント調査の結果を踏まえ、米国連邦航空局

（ＦＡＡ）がエンジン製造者に対して以下の措置を講じるよう指導することを勧告す

る。

本重大インシデントでは、第４ベアリング・スカベンジチューブの外側表面を破壊

起点とする疲労破壊から破断に至ったものと推定されるが、第４ベアリング・スカベ

ンジチューブはヒートシールドで覆われているため、定例整備では当該箇所を直接点

検することはできない。したがって、同種事例の再発を防止するため、第４ベアリン

グ・スカベンジチューブの設計変更、エンジン分解整備における第４ベアリング・ス

カベンジチューブの検査方法の改善を検討すべきである。
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６ 参考事項

６.１ 同社による措置

本重大インシデント発生後、同様事象の発生を未然に防ぐため、同社では、その日

の運航終了後の点検でエンジンオイルを２USqt以上補給した場合、同チューブ付近に

オイル漏れの兆候がないか点検することとした。また、エンジンオイル消費率が１飛

行時間あたり０.１USqtを超えた場合、その情報を整備現場支援部門に配信し、整備

現場支援部門は状況を確認して必要な措置をとることとした。

６.２ エンジン製造者による措置

エンジン製造者は、同チューブとその外側配管との組立てによる応力が同チューブ

破断の一因になったと考え、エンジンマニュアルを次のとおり臨時改訂した。

臨時改訂日 主な改訂内容

平成２３年１１月 ４ 日 取付けの確認（アライメントチェック）追加

平成２３年１１月１１日 外側配管に関する修理項目の削除

平成２３年１２月 ９ 日 同チューブに関する取付手順の変更
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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 ダグラス式ＭＤ－９０－３０型三面図  
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付図４ 同チューブ  
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付図６ 同機のエンジンオイル消費率 

付図５ エンジンオイル系統図（一部）  
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写真１ 重大インシデント機   
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写真２ 右エンジンの損傷状況と同チューブ 
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写真３ 同ケース内の同チューブ  
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写真４ 同チューブの破断部 
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写真５ 同チューブの亀裂部 
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