
写真１ 散乱した後部ギャレー

写真２ 転倒したミール・カート

（後部ギャレー）



写真３ 飛散した非常口カバー

（Ｌ４ドア）

写真４ 非常口カバーがない状態

（Ｌ４ドア）
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別添１

ＤＦＤＲ及びＡＤＡＳ記録

別添で使用したパラメーターは、次のとおりである。

（ＤＦＤＲ）

Ｐ－ＡＬＴ ： Pressure Altitude

ＣＡＳ ： Computed Air Speed

ＶＥＲＴ－Ｇ ： Vertical Acceleration

ＭＧＨＤ ： Magnetic Heading

ＰＩＴＣＨ ： Pitch Attitude

ＡＰ ： Autopilot Status

ＥＬＥＶ ： Elevator Position

ＥＬＥＶ ＬＩＢ： Left Inboard Elevator Position

ＥＬＥＶ ＲＩＢ ： Right Inboard Elevator Position

ＥＬＥＶ ＬＯＢ ： Left Outboard Elevator Position

ＥＬＥＶ ＲＯＢ ： Right Outboard Elevator Position

ＳＴＡＢ ： Stabilizer Position

ＳＰＯＩＬＥＲ ： Spoiler Position

（ＡＤＡＳ）

ＣＷＳ－ＰＩＴＣＨ ： Control Column Force(Captain Side)

ＣＣＰ ： Control Column Position

ＷＩＮＤ ＤＩＲ ： Wind Direction

ＷＩＮＤ ＳＰＤ ： Wind Speed

ＳＡＴ ：Static Air Temperature

Ｒ－ＡＬＴ ：Radio Altitude



別添１－１

DFDR(P-ALT,CAS,PITCH,VERT-G,ELEV)



別添１－２DFDR & ADAS PARAMETERS NEAR THE TIME OF THE ACCIDENT



別添１－３

DFDR & ADAS(WIND,SAT)PARAMETERS



別添２

ピッチ変動の数値解析概要

ＤＦＤＲ及びＡＤＡＳのデータ並びに機体の運動方程式を用い、ピッチ変動の繰り 

返しについて数値解析を試みた。

手順としては、コントロール・コラムの角度の変化からピッチ角の変化を推定する 

のが本来の応答のとおりとなる。しかしながら、コントロール・コラムの角度につい 

ては、ＡＤＡＳのデータが１秒間に２回であるのに対して、ピッチ角については、

ＤＦＤＲに１秒間に４回データが記録されている。したがって、スタートのデータとし 

てピッチ角を使用し、応答を逆にたどってコントロール・コラムの角度を推定した方 

が、精度の高い数値解析が期待できるので、その方法によることとした。

数値解析の手法は、次の通りである。

① ＤＦＤＲのデータの記録時刻に関しては、データが取得されてから記録される 

までの時間遅れ（製造者の資料に基づく。）の平均値をもって補正したものを用 

いた。

ＡＤＡＳのデータに関しては、ＡＤＡＳ及びＤＦＤＲの垂直加速度のデータを 

比較することにより、ＤＦＤＲデータとの秒時のずれを補正し、さらに、１秒内 

のデータ記録スロットの違いによるずれを補正した。

②  安定微係数は、訓練用シミュレーターに用いられたデータを主として使用した。

③ 機体は剛体とし、質量分布等の基礎データは、製造者から提供されたデータを 

使用した。また、重量及び重心位置は、事故当時と同じ条件とした。

④ 操縦桿の角度の変化と昇降舵角の変化の間の時間遅れ及びＬＳＡＳの応答特性 

については、製造者から提供されたデータを使用した。

⑤ 事故当時、ロール角及び機首方位の変動が小さかったため、機体の運動は、ピ 

ッチ変化のみを考慮した。

⑥ 風については、データを分析した過程で、上下方向の風の影響は小さいと仮定 

し、別添３に示す水平面内の風のみを考慮した。

⑦昇降舵は、実機では４枚に分かれているが、本数値解析では、１枚として扱っ 

た。

⑧ スピード・ブレーキについては、データが２秒間に１回であるので、垂直加速 

度の変化や製造者の試験データを参考にして、展開のタイミングを推定した。

⑨ エンジン推力の変化も考慮した。

以上の仮定を基に、機体の運動方程式を用いてコンピュータで数値計算を行い、

１９時４７分５５秒から１分間の機体の運動を数値解析した結果、すなわち初期値とし 



て用いたピッチ角並びに推定値としての垂直加速度、ＣＡＳ及び気圧高度と、ＤＦＤＲ

のデータ（破線で結んである。）とを比較したものを図Ａ２－１に示す。

数値解析の結果とＤＦＤＲのデータがよい一致を示したことから、上下方向の風の 

影響は小さいという仮定は、正しいと考えられる。

また、コントロール・コラムの角度の推定値とＡＤＡＳデータ（破線で結んである。） 

を比較したものを図Ａ２－２に示す。コントロール・コラムの角度は、推定値と

ＡＤＡＳデータがほぼ一致しており、本数値解析の結果を逆にたどれば、事故当時、コン 

トロール・コラムの動きに対応してピッチ変動が発生したものと推定される。

コントロール・コラムの動きは、次の理由から、機首上げ及び機首下げ方向の操縦 

士の操作によるものと推定される。

① ピッチ変動の繰り返しは、マニュアル操縦時に発生しており、ＬＳＡＳによる 

エレベータの動きは、コントロール・コラムにフィードバックされない。

② ＡＤＡＳの「ＣＷＳ ＰＩＴＣＨ」（機長側）のデータは、コントロール・コ 

ラムに操舵力が加わっていることを示していた。

また、ピッチ変動の繰り返しには、機体の縦安定特性が関与していたものと推定さ 

れる。

なお、ピッチ変動が繰り返された後、コントロール・コラムの角度変化が小さくな 

ると、ピッチ変動も収束する傾向を示していることが分かる。



図Ａ２－１数値解析結果とＡＤＡＳデータの比較

実線：数値解析の結果を示す。

破線：ＤＦＤＲのデータを連結して示す。



図Ａ２－２ コントロール・コラム角度の推定値とＡＤＡＳデータの比較 

実線：数値解析の結果

白丸：ＡＤＡＳのデータ（破線で結んである。）



別添３－１

機体に作用した風の変化

ＤＦＤＲ及びＡＤＡＳ記録から、対地速度（ＡＤＡＳの方位別データ）、ＣＡＳ、 

気圧高度、ＳＡＴ及び姿勢角のデータを用いて、事故当時機体に作用した風（水平面 

内、機首方向）の変化を推定した。なお、ＡＤＡＳには１秒ごとの風向・風速のデー 

タが記録されていたが、途中１秒間データが欠如している部分があったので、上記の 

推定によることとした。

機体に作用した風速（ベクトル）は、対地速度（ＧＳ）と真対気速度（ＴＡＳ）の 

ベクトル差から求めた。ここで、ＴＡＳは、ＣＡＳの値に対してＳＡＴ及び高度補正 

を行い、横滑りは無視できるものと仮定して推定した。その際、機体の回転は３軸回 

りのすべてを考慮して、その影響を補正した。

また、ＧＳとＴＡＳのなす角度を求め、その値を用いて風速の機首方向成分を計算 

した。

１９時４８分０秒の風速を基準として、機首方向の風速（水平面内）の変化を計算 

すると、下図のとおりとなった。

これによると、追い風が一旦増加した後に急激に減少しており、機体にとっては向 

かい風が急激に吹いてきたのと同じこととなる。その割合は、約１．７～２．８kt/sに 

達している。この急激な風速の変化により、対気速度が急激に増加したものと推定さ 

れる。

なお、上下方向の風については、迎角のデータの精度が低いため、精度の高い推定 

が困難であった。しかし、別添２の数値解析の結果から、上下方向の風の影響は無視 

しても差し支えないものと考えられる。



別添３－２

ＣＡＳと自動操縦装置のフィルター処理

された対気速度（概略図）



別添４

操縦室及び後部ギャレーにおける垂直加速度の推定値

ＤＦＤＲ記録等を基に、事故発生時刻付近における操縦室及び後部ギャレーでの垂 

直加速度の値を推定した。

推定の方法は、ＤＦＤＲ記録の加速度のデータから機体重心位置（29.5％ＭＡＣと 

仮定）における加速度の値を計算し、重心回りの角加速度の値並びに操縦室及び後部 

ギャレーと機体重心との間の距離（機軸に平行な距離）の値を用いて、機体の角運動 

の変化及び位置の相違に伴う加速度の変化量を補正することによった。

計算に当たり、機体は剛体と仮定し、また、事故当時の方位角及びロール角の変動 

が小さかったため、姿勢角はピッチ角のみを考慮することとし、ピッチ角のデータか 

ら角加速度を推定した。

推定結果は、次のグラフのとおりである。

ESTIMATED VERTICAL ACCELERATION 

(COCKPIT/AFT GALLEY)



別添５

ＭＤ－１１型機が飛行中に急激な姿勢変化を起こした主要な事故及びインシデ 

ントの例

１事例１

[発生日時]１９９２年１２月７日

[発生場所] 清水VORTACの東北東約３５nmの上空

[航空会社]中華航空

[事故概要] 巡航中、乱気流に遭遇し、自動操縦装置がディスコネクトし、機 

体の動揺を制御するのが困難な状況に陥った。

[死傷者]なし

[機体損傷] エレベーター損傷

[参考事項] シート・ベルト・サイン：事前にオン

２事例２

[発生日時]１９９３年４月６日

[発生場所] 米国アラスカ州シェミヤ南約９５０nmの上空

[航空会社]中国東方航空

[事故概要] 巡航中不意にスラットが展開し、操縦士の回復操作にもかか 

わらず、ピッチ角が激しく変動した。

[死傷者] 死者２名、重傷者６０名、軽傷者９６名

[機体損傷]なし

[参考事項] シート・ベルト・サイン：オフ

３ 事例３

[発生日時]１９９６年７月１３日

[発生場所] 米国ロードアイランド州、ウェスタリー上空

[航空会社] アメリカン航空

[事故概要] 降下中、操縦桿に力を加えた状態で自動操縦装置をディスコ 

ネクトしたため、急激な機首上げを発生した。

[死傷者] 重傷者１名（化粧室内）、軽傷者３名

[機体損傷]なし



別添６

本事故発生前に製造会社及び運航会社により講じられていた主要な措置等

標記については、以下のとおりである。

１マクドネル・ダグラス社

本事故発生前の１９９３年から１９９６年にかけて発生した、本事故との類似性 

が認められる事故及びインシデント対し、マグドネル・ダグラス社は、ＡＯＬ（All 

Operaters Letter）の発行、ＦＣＯＭ（Flight Crew Operating Manual）の改訂、 

運航者とのミーティングの開催、ＬＳＡＳにピッチ・レート・ダンパー（ＰＲＤ） 

機能を付加する等の対策を図っている。

以下は、マクドネル・ダグラス社（現ボーイング社）の主要な対応である。

平成５年９月24日 ＡＯＬ １１－０８６発行

中華航空機及び中国東方航空機の２件の乱気流によるピッ 

チ変動の紹介と注意喚起を行った。

平成５年11月29日 ＦＣＯＭ臨時改訂２－５５０を発行

ＦＣＯＭの臨時改訂（2-550）を行うとともに、上記ＡＯＬ

で紹介した手順を設定した。

また、自動操縦装置の作動状況をモニターする手順を追加 

するとともに、下記の「Caution」を追加した。

(1)操縦力により自動操縦装置をオーバーライドしてはな 

らない。オーバー・コントロールにならないように注意 

する。

(2)高々度では高度と後方重心位置によりピッチ操舵力が 

軽い。

(3)自動操縦装置がＯＦＦ時には、機体の姿勢を制御する 

ための操舵入力を最少にし、ＬＳＡＳにより機体姿勢を 

維持する。

平成６年３月１日 ＦＣＯＭの改訂

中華航空機の事故及び中国東方航空機の事故に対して、

１９９４年３月１日付けでＦＣＯＭを改訂し、「Volume Ⅱ 

Supplemental Procedure “Severe Turbulence and/or Heavy 

Rain Ingestion”」の項目において、「CAUTION」として以下 

に示す内容の注意を喚起した。

なお、下記(1)にある「オーバー・パワー」は、「オーバ



ー・ライド」と同義と考えられ、日本航空（株）のＡＯＭで 

は、オーバー・ライド」に置き換えられている。

(1)自動操縦装置使用中はコントロール・フォースによっ 

てそれをオーバー・パワーしないこと。その場合、自動 

操縦装置が切れオーバー・コントロールとなる。

(2) 高々度でのピッチ・コントロールはかなり軽くなる。

(3)マニュアル操縦の際は操舵の入力を最少にし、ＬＳＡＳ

により姿勢を維持させること。

平成６年６月15日 「MD-11 HIGH ALTITUDE HANDLING QUALITIES MEETING」 

開催（開催地：ロングビーチ）

ＭＤ－１１の高々度での飛行特性に起因する事例が発生し 

たことを受け、運航者を集めて本ミーティングを実施し、以 

下の操縦方法を推奨した。

(1)高々度での機体の擾乱に対しては、自動操縦装置を使 

用して回復を図ること

(2)自動操縦装置を入れたままで、マニュアルによる操舵 

力を加えてはならないこと

(3)やむを得ずマニュアル操縦を行う場合には、少ない操 

舵量でゆっくり・滑らかに行うこと

(4)座学だけでなく、シミュレータによる訓練を実施する 

こと

平成６年７月１日 ＡＯＬ １１－０８６Ａを発行

ＡＯＬ １１－０８６を改訂し、自動操縦装置のディスコ 

ネクトに関する内容を具体的に記述した。

平成７年５月17日 ＭＤ－１１フライト・オペレーションズ・セミナー開催

（開催地：コスタメサ）

ＭＤ－１１の高々度での操縦性及びアップセットからの回 

復訓練を含むＭＤ－１１の高々度操縦特性に関する知識の普 

及を図った。（別添９参照）

なお、ＭＤ－１１フライト・オペレーションズ・セミナー 

は、平成５年１０月２６日及び平成８年１０月２３日にも、 

コスタメサで開催されている。

平成８年１月18日 サービス・ブレティンＮｏ．１１－２２－１６で、ハネウ 

ェル社ＳＢ４０５９００１－２２－ＳＷ１７に従って、ＦＣＣ

のソフトウェアをアップデートすることを指示した。



ハネウェル社の当該ＳＢは、ＬＳＡＳにピッチ・レート・ 

ダンパーの機能を付加すること等を含んでいる。

平成８年10月１日 ＡＯＬ １１－１３１を発行（別添１０参照）

１９９６年７月１３日に発生したアメリカン航空機事故の 

概要を紹介するとともに、操縦桿に力を加えた状態で自動操 

縦装置をディスコネクトした場合の影響等に関してＦＣＯＭ 

を改訂し、次の２点について注意を喚起する予定であること 

を運航者に知らせた。

(1)自動操縦装置をディスコネクトする時の注意 

操縦桿に力を加えた状態で自動操縦装置をディスコネ 

クトしてはならない。

(2)自動操縦装置の設定高度捕捉時の注意

２日本航空株式会社

マクドネル・ダグラス社のＭＤ－１１型機に対する対策に関する日本航空株式会 

社の対応は、以下のとおりである。

平成５年８月 日本航空（株）におけるＭＤ－１１初期要員訓練開始

平成６年４月１日 ＡＯＭ（Aircraft Operating Manual）の改訂

マクドネル・ダグラス社発行のＦＣＯＭ改訂版（平成６年 

３月１日付け）の内容を反映させるため、日本航空のＡＯＭ 

を改訂

（平成６年４月１日 日本航空（株）のＭＤ－１１就航）

平成６年６月15日 マクドネル・ダグラス社が開催した「MD-11 HIGH ALTITUDE 

HANDLING QUALITIES MEETING」に出席

（平成５年１０月２６日、平成７年５月１７日及び平成８

年１０月２３日にマクドネル・ダグラス社がコスタメサで開 

催したＭＤ－１１フライト・オペレーションズ・セミナーに 

も出席）

平成６年７月１日 ＡＯＭの改訂

上記のＭＤ－１１ミーティングの結果に基づき、ＡＯＭを 

改訂（激しいタービュランス中の飛行に関連して、自動操縦 

装置が自動的にディスエンゲージする条件及び高空でのマニ 

ュアル操縦に関する注意点を追加した。）

平成７年７月１日 操縦士の訓練教材を改訂

PILOT FLIGHT TRAINING GUIDEの「１－８ CRUISE」の「1.



GENERAL （9）シビア・タービュランスに遭遇した時」の項

目に、「NOTE4 High Altitudeでの Manual Controlの注意 

点」及び「NOTE5 AutopilotをOverrideしてはいけない理 

由」を追加改訂した。

なお、この改訂は、前記ミーティングを受けて日本航空

（株）が独自に行ったものである。（「別添８ PILOT 

FLIGHT TRAINING GUIDE（1-8-(4)ページ）参照）

平成７年７月 シミュレーターの改修

マクドネル・ダグラス社のデータに基づき、シミュレータ 

ーを改修した。（高々度の飛行特性を正確に反映させるため） 

平成７年10月 ＭＤ－１１セミナーの結果に基づくシミュレーター訓練開

始

平成７年１０月から、ＭＤ－１１機長/副操縦士機種移行 

訓練及び機長／副操縦士定期訓練（年１回）において、高高 

度飛行特性に関するシミュレーター訓練を開始した。訓練内 

容は、高高度ウィンドシアに遭遇した場合を想定して急激な 

異常姿勢にし、回復させるための自動操縦装置の使用法、手 

動操縦の注意点等である。

なお、１９９６年３月までに、全ＦＣＣのソフトウェアを 

改修した。

平成８年12月 ＡＯＬ １１－１３１（平成８年１０月１日発行）入手

アメリカン航空機の事故の紹介とＦＣＯＭを改訂する予定 

であることについてのマクドネル・ダグラス社からの通知。

日本航空（株）では、既にＡＯＭや訓練に反映させる等の 

処置をとっていたとして、この時点では改めて社内通知はし 

ていない。



別添７－１

日本航空（株）のＡＯＭ（AIRCRAFT OPERATING MANUAL）抜粋 

[４－２－（１４）ページ（３／２８／９６）]

4-2-7 SEVERE TURBULENCE 中の飛行

NOTE

Turbulence Areaでは，可能な限りFMS Optimum Altitudeを飛行する。 

Buffet Marginおよび経済性が増す。Buffet Marginを改善するため，必要 

であれば，Descendする。

Turbulence Penetration Speed ..........................290 TO 305 KIAS OR 0.80 TO 0.82 MACH,

WHICHEVER IS LOWER

NOTE

高度10,000ft未満では，250KIASまたは，CLIMB SPEEDのいずれか 

速い方でよい。

ENG IGN OVRD Switch............................................................OVRD ON

ENG IGN OVRD SwitchをPushし，OVRD ON Lightが点灯することを確認する。

Auto Throttles ..........................................................................OFF

いずれかのATS Disconnect SwitchをPushし，PFDのATS OFF表示を確認する。

NOTE

Excessive Airspeed Variationを修正するか，または，Redline Limitを越 

えることを避けるために必要な場合のみ，ThrottleをAdjustする。

Air Speedの変化に追従する操作は行ってはならない。

Autopilot..........................................................................MONITOR

Turbulenceにおいては，Autopilotを使用する。Autopilotの作動状況を注意深くMonitor 

し，機が所望のAttitudeを維持できない場合にのみAutopilotをDisconnectできるよう 

準備しておく。

AutopilotがDisconnectした場合にはSmoothにControlをTakeoverしPitch Attitude 

を安定させる。Attitude IndicatorをPrimary Pitch Referenceとして飛行し，高度がある 

程度犠牲となるのはやむをえない。Flight Director Pitch Barは無視する。ManuallyにTrim 

をとってはならない。

Recovery後，可能であればAutopilotをReengageする。もしFCP AltitudeのCapture 

Zone外でAutopilotをEngageした場合，新たな高度が自動的にCommandされ，Smooth 

にその高度をCaptureする。



[４－２－（１５）ページ（下記「CAUTION」は、４／１／９４付け]

CAUTION

(1)Control ForceによってAutopilotをOverrideしようとして 

はならない。この場合，過大なControl Inputにより 

AutopilotがDisengageしRecoveryの過程でOvercontrol 

となる。

Overcontrolとならないよう細心の注意が成されなければなら 

ない。

(2)高高度におけるPitchのControl Forceは高度による影響， 

およびAft. CGにより，低高度でのそれと比較し，かなり軽 

い。

(3) AutopilotがOffの時には，AttitudeをControlするための 

InputをMinimumとし，可能な限りControl Columnへの 

Inputを抜きLSASによりAttitudeを維持させる。

（以下略）

（参考） マクドネル・ダグラス社のＦＣＯＭ（FLIGHT CREW OPERATING MANUAL） 

における上記「CAUTION」の対応部分（ＪＡＮ／１０／９４）

CAUTION

Do not attempt to overpower the autopilot with control 
forces. This can cause the autopilot to disengage with too 
much control input, which could result in over control dur­
ing recovery. Every attempt should be made not to over 
control.

Longitudinal control forces at high altitude will be lighter 
than those which the pilot experiences at low altitude due 
to altitude effects and aft CG.

When the autopilot is off, use minimum control inputs to fly 
attitude and allow the LSAS to maintain attitude by relaxing 
pressure on the control column whenever possible.



別添７－２

日本航空（株）のＡＯＭ ＳＵＰＰＬＥＭＥＮＴ抜粋 

[Ｓ－２－３－４（１）ページ（７／１／９４）]

S2-3-4 SEVERE TURBULENCE 中の飛行

1.一般

Severe Turbulence中の飛行の基本として

1) Turbulence Penetration SpeedをObserveする。

2) ENG IGN OVERRIDE SwitchをOVRD Onとする。

3) Auto Throttle SystemをOffとする。

4) Autopilotの作動をMonitorする。

5) Bleed Demandを増加しEngineのSurge Marginを憎やす。

となっている。以下にAutopilotが自動的にDisengageする条件，およびTurbulence中，万一Autopilot 

がDisengageした場合のHigh AltitudeでのManual Controlの注意点の２点について補足説明する。

2. Autopilotが自動的にDisengageする条件

FCCは以下の条件となるとAutopilotをDisengageする。

(1)Vertical “G”が1±0.6～1±1.4を超過。（その時のPitch Rateによる）

(2) Roll Rateが10 deg/secを超過。

(3) Bank Angleが60°を超過。

(4) PilotのOverride Control等により各舵面のPositionがAutopilotのCommandによるものと差が出 

た。

その結果Turbulenceの強さによってはAutopilotがDisengageする可能性がある。

3. High AltitudeでのManual Controlの注意点

一般に，高高度での安定性の減少によりManual Controlは難しいが，PitchのControl Forceは高度によ 
る影響，およびAft CGにより低高度でのそれと比較し，かなり軽くなっており，Overcontrolとなりやす 

い。従ってAttitudeをControlするためのInputをMinimumとし，可能な限りControl Columnへの 

Inputを緩めLSASによりAttitudeを維持させると良い。

結論として，もしSevere Turbulenceに遭遇したら以下の点を考慮する。

(1)可能な限りAutopilotはEngageのままとし，Overrideしない。

(2)もしAutopilotがDisengageしたら所望のAttitudeにSetしControl Inputを抜く。

(3)速やかにAutopilotをRe-engageする。

(4)可能であれば，高度を下げる。



別添８

日本航空（株）のパイロット・フライト・トレーニング・ガイド抜粋 

[１－８－（３）ページ（ＮＯＶ）０１ ９６]

(9)激しいTurbulenceに遭遇した時 

以下にRecomend Procedureを記する

ENG IGN OVED Switch…………………………………………ON

ATS ……………………………………………………………… OFF

TURBULENCE PENETRATION SPEED ……… OBSERVE

ENG. WING AND TAIL ANTI-ICE ………………………… ON

ECON Switch (Upper Air Con PNL) ………………………OFF

NOTE1

TURBULENCE PENETRATION SPEED

At or Above 10,000ft 290-305kt or Mach.80-.82

Below 10,000ft Greater of 250kt or O/RET.FLAP/

SLAT使用時にはVmin+10kt

NOTE2

ECON SwをOffにすると，Bleed AirがHigh Bleedに切り替わり（Anti-IceがONであれば既 

にHigh Bleedになっている），Recirculation Fanが止まりAir Con PackがFull Operation

となる。（通常はAir Con sys AutoではRecirculation Fanが回ってPACKの使用を減じてい 

る）その結果EngのCompressor Bleed Airが増えEng Stall Marginが増加する。

ECON Sw Off時はEADに，その旨表示される。

NOTE3

Turbulenceの強さによってはAutopilotがDisengageする可能性がある。

FCCは以下の条件となるとAutopilotをDisengageする。

(1)Vertical“G”が1±0.6～1±1.4を超過。（その時のPitch Rateによる）

(2) Roll Rateが10deg/secを超過。

(3) Bank Angleが60°を超過。

(4) PilotのOverride Control等により各舵面のPositionがAutopilotのCommandによる 

ものと差が出た。



[１－８（4）ページ（ＪＵＬ ０１ ９５）]

NOTE4

High AltitudeでのManual Controlの注意点

一般に，高高度での安定性の減少によりManual Controlは難しいが，PitchのControl Forceは 

高度による影響，およびAft CGにより低高度でのそれと比較し，かなり軽くなっており，Over 

Controlとなりやすい。従ってAttitudeをControlするためのInputをMinimumとし，可能な 

限りControl ColumnへのInputを緩めLSASによりAttitudeを維持させると良い。

結論として，もしSevere Turbulenceに遭遇したら以下の点を考慮する。

(1)可能な限りAutopilotはEngageのままとし，Overrideしない。

(2)もしAutopilotがDisengageしたら所望のAttitudeにSetしControl Inputを抜く。

(3)速やかにAutopilotをRe-engageする。

(4)可能であれば高度を下げる。

NOTE5

AutopilotをOverrideしてはいけない理由

Elevatorの場合，通常AutopilotはLeft Inboard Elevatorのみ（A/P１の場合）をControlし， 

他の３枚はFollowup Cableを介して作動する。しかしAutopilotをOverrideするとその３枚は 

Followup CableによらずManual Controlによって動き，AutopilotのCommandと違うInput 

をした場合，機はCommandに従わないため，AutopilotによってControlされている舵面は更に 

大きくDeflectすることとなる。ここで上記Note3の条件によりAutopilotがDisengageすると， 

その舵面も急にManual Controlに追従するため結果として機体に大きなＧをかけることとなる。



別添９

ＭＤ－１１フライト・オペレーションズ・セミナー資料抜粋 

（１９９５年５月１７日 マクドネル・ダグラス社がコスタメサで開催）

MD-11 High Altitude Stability Enhancement

Recovery From High Altitude Upset

DAC Procedures

1.If Autopilot Remains Engaged

-Monitor for Statisfactory Recovery

-If Recovery Not Satisfactory

Disengage the Autopilot and Return to a 
Satisfactory Attitude

Reengage the Autopilot if Possible

Note: NEVER Override the Autopilot

MD-11 High Altitude Stability Enhancement

Recovery From High Altitude

Upset (Continued)

2. If Autopilot Disengages

- Return to a Satisfactory Attitude

-Reengage the Autopilot if Possible

3. Adjust Airspeed and/or Altitude as 

Necessary



別添１０
ＡＯＬ １１－１３１

October 1,1996 
FO-AOL-11-131

To: All MD-11 Operators

Subject: PITCH-UP FOLLOWING AUTOPILOT DISENGAGEMENT

Applicable to: All MD-11 Aircraft

ATA Chapter No. : 22-11, Pitch Control & 22-10, Autopilot

Reason: To inform operators of an MD-11 pitch-up event
after the autopilot was disengaged during 
descent, and to advise of a forthcoming change 
in the MD-11 Flight Crew Operating Manual, 
systems description.

While descending rapidly through Flight Level 250, the First 
Officer, as the pilot flying (PF), thought that the Autopilot was 
not responding to nose-up pitch commands from the Vertical Speed 
(V/S) control wheel. The autopilot was disconnected, and the 
aircraft pitched up abruptly causing injury to flight attendants 
and passengers.

The Digital Flight Data Recorder (DFDR) data and operational 
tests revealed that the autopilot and its autotrim functions, the 
Longitudinal Stability Augmentation System (LSAS), and the Flight 
Control Computers (FCC) all functioned normally.

Analysis of the DFDR data showed that with the autopilot engaged 
in the Level Change mode, the aircraft was descending from FL350 
to FL240 at Mach 0.84 with speed brakes deployed. The first 
officer became concerned about capturing the selected altitude 
because of the high descent rate, and commanded a level-off using 
the Vertical Speed mode. After repeated attempts to level off 
appeared to be unsuccessful,the speed brakes were retracted and 
the autopilot was disengaged. Immediately following the 
autopilot disengagement, the aircraft pitched up abruptly with a 
load factor increase of 2.3 g.

Further analysis of DFDR data showed that prior to moving the V/S 
wheel, the aircraft had begun to level off, because the load 
factor increased by about 0.2 g, which is the autopilot target to
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ensure a comfortable altitude intercept. Whenever the V/S wheel 
is moved, the Autopilot will cancel the capture mode, and will 
not re-engage in capture until the V/S wheel has come to rest for 
2 seconds. The data showed that the autopilot was toggling 
between Vertical Speed mode and Altitude Capture mode due to 
repeated adjustments of the V/S wheel. The Altitude Capture mode 
was never engaged for more than one second, and repeated 
adjustments of the V/S wheel made the capture of the target 
altitude not possible.

The V/S intervention feature is intended to allow the pilot to 
intentionally fly through an armed altitude. For example, this 
would enable a glide slope capture from above. With autopilot 2 
engaged, the autopilot commands only the right inboard (RIB) 
elevator for pitch control. The other three elevator surfaces 
are then "back-driven" through the follow-up cable system. In 
this incident the DFDR data showed that prior to disengaging the 
autopilot, all back driven elevator surfaces had followed the 
autopilot driven surface, indicating normal autopilot operation. 
The data also showed, however, that while the autopilot was still 
engaged, the back-driven elevators began to move away from the 
RIB elevator in the aircraft nose up (ANU) direction, indicating 
considerable pull force on the control column. If a pull force 
is applied when disengaging the autopilot, then all the 
autopilot-driven elevator surfaces will move rapidly in the pull 
force direction.

A computer simulation reproduced the pitch-up event described 
above, verifying the response of the elevators. The simulation 
substantiated that the response of the elevators during autopilot 
disengagement was the only factor in the pitch-up. There had 
been speculation that retraction of the speed brakes might have 
contributed to the pitch-up; Douglas' research indicates that 
this was not the case. In fact, retracting the speed brakes 
under these conditions will cause an aircraft nose down pitching 
moment. Both the DFDR and the simulation showed that the pitch-up

 was the direct result of disengaging the autopilot while 
exerting an ANU force on the control column.

The MD-11 Flight Crew Operating Manual (FCOM) cautions pilots not 
to exert force on the control column when disengaging the
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autopilot. Douglas will revise the FCOM to better explain the 
Capture Mode of the autopilot in the Systems Description, and to 
emphasize the impact of disengaging with force on the control 
column.

Should additional information be required, please submit your 
questions to Flight Operations Customer Service, Douglas Aircraft 
Company, 3855 Lakewood Boulevard, Mail Code: 94-26, Long Beach,
California 90846-0001, fax： (310)593-3471.

D. C. Shapiro 
Director 
Flight Operations

SRL/TJM:csl


