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１　航空事故調査の経過

１．１　航空事故の概要

大阪エアウエーズ株式会社所属ベル式２０６Ｌ‐１型ＪＡ９２３３は、昭和５５年１２月２２日、

報道取材のため八尾空港から美保飛行場へ向けて飛行中、エンジンが停止し、１０時２５分ご

ろ鳥取県日野郡江府町美用の積雪した水田に不時着した。

同機には、機長、整備士のほか同乗者３名計５名が搭乗していたが死傷者はなかった。

同機は、大破したが、火災は発生しなかった。

１．２　航空事故調査の概要

１．２．１　事故の通知及び調査組織

航空事故調査委員会は、昭和５５年１２月２２日正午ごろ運輸大臣より事故発生の第一報

を受けた。



同委員会により当該事故の調査を担当する者として主管調査官ほか１名が指名された。

エンジン分解調査にあたっては、科学技術庁航空宇宙技術研究所の協力を得た。

１．２．２　調査の実施時期

昭和５５年１２月２２日～２４日　現場調査

昭和５６年２月４日～６日　残がい調査

昭和５６年３月１０日～１２日　エンジン分解調査

昭和５６年４月３日～７月２日

タービン・セクションのアリソン社による技術調査

昭和５６年６月１１日～１２日　補機機能試験

昭和５６年７月９日　計器機能試験

昭和５６年８月１０日～１２月２０日

タービン・セクションの損傷確認調査

１．２．３　原因関係者からの意見聴取

原因関係者として機長から昭和５７年１１月２９日意見聴取を行った。

２　認定した事実

２．１　飛行の経過

ＪＡ９２３３は、報道取材のため昭和５５年１２月２２日、八尾空港を離陸して大阪市淀川場外 

離着陸場（以下「淀川ヘリポート」という。）に立寄った後美保飛行場へ飛行の予定であった。

整備記録によれば、同機は整備士により飛行前整備点検を受けており、異常は認められなか 

った。

機長は、０８時３０分ごろ、八尾空港事務所に飛行計画を提出した。これによれば、同機は、 

運航速度１００ノット、有視界飛行方式により八尾空港を出発して淀川ヘリポートに立寄り、姫 

路―津山―大山を経由して美保飛行場に向かう予定となっていた。なお、同機には、八尾空港に 

て機長、整備士が搭乗し、途中淀川ヘリポートにて報道関係者３名が更に搭乗することになっ 

ていた。

同機は、０９時０８分ごろ八尾空港を離陸し、０９時１５分ごろ淀川ヘリポートに着陸してエ 

ンジンを運転状態のまま報道関係者３名を乗せ、０９時１８分ごろ美保飛行場に向けて同ヘリポ 

ートを離陸した。



その後、所定コースに沿い、１０時２２分ごろ、岡山、鳥取県境付近上空を計器指示高度約４，５００ 

フィート、対気速度１００～１１０ノットで飛行中、機長は、エンジン潤滑油圧力計（以下「油 

圧計」という。）の指針がその運用範囲内ではあるが約１５psiの幅で比較的緩徐に振れている 

のに気がついた。整備士と共に各計器、及び警報灯の点検を行ったところ、当該油圧計のほか 

には、不具合が認められなかったので、エンジン関連計器に特に留意しつつ目的地に向け飛行 

を継続した。油圧計の針振れを認めて１分４０～５０秒後、突然大きな異音が発生すると共に、 

機首が左に約１００度偏向して高度が低下し、同時にエンジン音が消失してエンジン停止の警報 

音が嗚り、エンジン・アウト及びジェネレータ・フェイル・アウトを示す警報灯が点灯した。 

機長は、直ちに不時着を決意し、コレクテイプ・ピッチ・レバーを下げてオートロティーショ 

ン操作に入ると共に、右前方の谷問に積雪におおわれた水田と思われる平地を不時着地点と定 

め、対地高度も十分に余裕があったので機首の左偏向にあわせて左降下旋回を継続し、最終機 

首方位約２４０度、対気速度５０～７０ノットで、これに進入した（付図４参照）。積雪におお 

われた不時着予定地点のわずか手前で通常よりやや高い高度でフレア操作して行き足を停めた 

後着地操作を行ったが、落着ぎみに接地し、前傾約１７度、右傾約１２度の前のめりの姿勢で 

停止した（付図６及び写真１参照）。直ちに整備士が外に出て火災発生に備えメインロータが 

停止した時点で機長を最後に残りの搭乗者全員が機外に出た。

同機のテール・コーン部分が破断されて、同機の周辺に散乱していた（付図５参照）。落 

着地点は、鳥取県日野郡江府町美用の大山山ろくの斜面を切り開いて作られた階段状水田地帯 

（標高約４８０メートル）の２つの水田の境（段差約９５センチメートル）であり、付近一帯は 

約４５センチメートルの積雪があった。事故発生時間は１０時２５分ごろであった。

２．２　人の死亡、行方不明及び負傷

死傷者はなかった。

２．３　航空機（部品を含む。）の損壊に関する情報

２．３．１　損壊の程度

大破

２．３．２　各部の損壊状況

(1)　エンジンのガス・プロデューサ（以下「Ｇ．Ｐ」という。）・第１段タービン・ホイールが 

破断分離してタービン・セクションを損傷し、エンジン外に飛び出してエンジン・コン 

パートメントの床上にその主要部分が落ちていた 。



(2)　ダブル・チェック・バルプ及びパワータービン・ガバナへの空気配管並びに付近の電 

気配線が飛散したＧ．Ｐ第１段タービン・ホイールにより破断していた。

(3)　エンジン・カウリング・サイドパネルは飛散したＧ．Ｐ第１段タービンホイールによ 

り破損していた。

(4)　メインロータの両ブレードはテールコーンとの接触により破断していた。

(5)　テールロータの両プレードはテール・コーンの破断により脱落破損していた。

(6)　テール・コーンはテールフインと共にメインロータ・ブレードとの接触により破断し 

ていた。

(7)　テールロータ・ドライブ・シャフトはメインロータ・ブレードとの接触により破断し 

ていた。

(8)　ホリゾンタル・スタビライザはメインロータとの接触により破断していた。

(9)　胴体下面は一部変形していた。

(10)　降着装置は変形破損していた。

２．４　航空機以外の物件の損壊に関する情報

損壊なし

２．５　乗組員その他の関係者に関する情報

機長　男性　２９才

事業用操縦士技能証明書　第６９５２号

昭和５３年１月２５日取得

限定事項ベル４７型、べル型２０６型

総飛行時間　９５７時間３５分

同型式機による飛行時間２７８時間１７分

最近３０日間の飛行時間２１時間１５分

第１種航空身体検査証明書第１２３９１０７７号

有効期間昭和５５年２月１０日から昭和５６年２月９日まで

２．６　航空機に関する情報

２．６．１　航空機

型式　ベル式２０６Ｌ‐１型



製造番号　第４５２４５号

製造年月日　昭和５４年５月１７日製造

耐空証明　第大‐５５‐１４９号

昭和５６年８月３日まで有効

総飛行時間３１０時間４６分

定時点検後飛行時間　昭和５５年８月２８日臨時（注）１００時間点検実施後６８時間２６分 

（注）他の型式機の事故に伴う小型機の一斉臨時点検である。

２．６．２　エンジン

型式　アリソン式２５０‐Ｃ２８Ｂ型

製造番号　ＣＡＥ‐８６０１３５

製造年月日　昭和５４年３月２１日製造

総使用時間　３１０時間４６分

定時点検使用時間　昭和５５年８月２８日　臨時１００時間点検実施後　６８時間２６分

２．６．３　重量及び重心位置

事故当時、同機の重量は３，５３１ポンド、重心位置は前後方向１２３インチ、横方向―

０．０６インチと推算され、いずれも許容範囲（最大許容全備重量４，０５０ポンド重心範囲前

後方向１１８．６～１２７．６インチ、横方向＋３．５～４．０インチ）内にあったものと認められる。

２．６．４　燃料及び潤滑油

燃料は航空燃料ＪＰＡ‐１、潤滑油はＭＩＬ‐Ｌ‐２３６９９で、いずれも規格品であった。

２．７　気象に関する情報

事故発生時前後における鳥取地方気象台美保空港出張所（事故現場の３０５度、約３８キロメー 

トル）及び岡山地方気象台津山測候所（１８５度、約４５キロメートル）の気象観測値は、それ 

ぞれ次のとおりであった。

（美保）　１０時００分、風向１８０度、風速４ノット、規程３２キロメートル、雲量 

１／８、積雲　雲高２，５００フィート、雲量３／８、層積雲　雲高４，５００フィート、雲量６／８、絹 

雲　雲高２２，０００フィート、気温３度Ｃ、露点温度２度Ｃ、ＱＮＨ３０．２１インチ／水銀柱。

１１時００分、風向２２０度、風速２ノット、規程３２キロメートル、雲量１／８ 

積雲　雲高２，５００フィート、雲量３／８、高積雲　雲高１０，０００フィート、気温５度Ｃ、露天 

温度２度Ｃ、ＱＮＨ３０．１９インチ／水銀柱。

（津山）　０９時００分、風向南東、風速０．７メートル／秒、規程５キロメートル、もや、



雲量８／１０、３割積雲、２割層積雲、２割高積雲、４割絹雲、気温－０．２度Ｃ、気圧１０２４．４

ミリバール。

１０時００分（自動記録器）、風向東南東、風速０．８メートル／秒、気温０度Ｃ。

２．８　事実を認定するための試験及び研究

２．８．１　エンジン及び補機の調査

(1)　エンジンの外観調査

（ア）　タービン・セクションのＧ・Ｐ・サポート・アセンブリ前方部外周に２カ所のスリッ 

ト状破孔があった。その位置は時計文字盤による約１時より約３時まで（孤の長さ約 

１１センチメートル、幅３センチメートル。）また約６時より約１１まで（孤の長さ約２ 

６センチメートル、幅約４センチメートル。）であった。なお、以後エンジンの左右と 

はエンジンを後方（コンバッションセクションのある方をいう。）から見てのものをい 

う。

（イ）　左右のコンプレッサ・デイス・チャージ・チュープの内側にもスリット状の破孔が 

あった。

（ウ）　ダブル・チェック・バルブ及びパワー・タービン・ガバナーへの空気配管並びにタ 

ービン・アウトレット・テンペラチャ・フレキンプル・サーモ・カップル・ハーネス 

が切損していた。

(2)　エンジンの分解調査（付図３参照）

（ア）　タービン・セクションを除くコンプレッサ、アクセサリ、ギアボックス、コンバス 

ションの各セクションには損傷は認められなかった。

（イ）　タービン・セクションの損傷状況等は次のとおりであった。

（a）　Ｇ．Ｐ．タービン・スラスト・ベアリング（以下「第８ベアリング」という。）があ 

るＧ．Ｐ．タービン（以下「Ｇ．Ｐ．Ｔ」という。）のサポート・アセンブリ部分にある 

ベアリング・サポート・オイル・サンプ・アセンブリのサンプ・エリア・スナップリ 

ングが緩み、同ベアリング・サポート・オイル・サンプ・アセンブリの前面側にカ 

ーボンが推積し、その中央部にへこみがあった。

（b）Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズル及びダイヤフラムの前面側にＧ．Ｐ第１段タービ 

ン・ホイールの破断、飛散による二次的損傷があった。同ノズル及びダイヤフラム 

の前面は荒れていて変形が有った。また、Ｇ．Ｐ第１段タービン・ホイールの破断飛 

散による二次的損傷を受けていなかったクーリング・エアー・ホールは、その６０



パーセントのもの―２０個中１２個―に大きな半径方向のき烈が発生していた。 

(c)　Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイール（３８枚のブレード、前方カービック・カップ

リング部及び後方スタブ・シャフト部が一体鋳造されている。）の外周約３分の１の 

部分（ブレード１４枚分）が分離飛散し、後方スタブ・シャフトはホイール・ハブ 

部で破断分離していた。

Ｇ．Ｐ．第１段タービン•ホイールの残存主要部分にあるブレードは程度の差こそ 

あれ本ホイール各部の破断分離による二次的損傷を受けていた。また、同ホイール 

の前面及び後面に擦過傷、特にリム部に強い擦過傷が認められた。更にＧ．Ｐ．第１ 

段タービン・ホイールと第２段タービン・ホイールとをつないでいるタイ・ボルト 

は、その両端が切断され、曲った状態で本ホイール・ハブ部内にとどまっていた 

（写真２及び３並びに付図１参照）。

(d)　Ｇ．Ｐ．第２段タービン・ノズル及びダイヤフラムの後面側は、Ｇ．Ｐ第１段タービ 

ン・ホイールの破断、飛散による二次的損傷を受けており、前面側は、ベーン後縁 

外周部に打痕が認められた。

(e)　Ｇ．Ｐ．第２段タービン・ホイールのブレード前縁先端部が損傷し、また、本ホイー 

ルのカービック・カップリングはＧ．Ｐ第１段タービン・ホイールの破断、飛散による 

二次的損傷を受けていた。

(f)　パワー・タービン（以下「Ｐ．Ｔ」という。）サポートのフランジ部が変形してい 

た。

(g)　Ｐ．Ｔ．第３段タービン・ノズル及びＰ．Ｔ．第４段タービン・ノズルのベーンにわず 

ずかの打痕があり、また、両者のダイヤフラムのエア・シールに接触摩耗が認めら 

れた。

(h)　Ｐ．Ｔ．第３段タービン・ホイール及びＰ．Ｔ．第４段タービン・ホイールのブレード 

にわずかの打痕があり、両者のエア・シールに接触摩耗が発生していた。また、Ｐ． 

Ｔ．第４段タービン・ホイール前方のカービック・カップリングの内外面及びこれに 

連結している出力軸にカーボンが付着していた。

(i)　オイル・ポンプ・アセンブリの歯車及びハウジングに異常は認められなかった。 

(j)　マグネテック・チップ・デイテクタの磁極に金属片は付着していなかった。

(3)　補機の機能試験及び分解調査Ｇ．Ｐ．フューエル・コントロール、Ｐ．Ｔ．ガバナ、フュー 

エル・ノズル及びエアー・ブリード・バルブを調査した結果、持段の異常は認められな 

かった。



２．８．２　計器の機能試験

トルク圧力計、Ｇ．Ｐ回転計及びエンジン滑油温度並びに圧力計を調査した結果、持段の異 

常は認められなかった。

３　事実を認定した理由

３．１　解析のための試験及び研究

同機のエンジンのタービンセクションのＧ．Ｐ．Ｔサポート・アセンプリ、Ｇ．Ｐ．第１段ター 

ビン・ノズル及びダイヤフラム、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイールなどを製造者であるアリソ 

ン社に送付し、詳細調査を依頼した。その結果は次のとおりである。

(1)　Ｇ．Ｐ．Ｔ・サポート・アセンブリ部の調査結果

(a)　Ｇ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・サポート・オイル・サンプ・アセンプリの中央部のへこみは、 

エンジン破断時にタービン・タイボルト及びタービン・タイボルト・スパナーナットが当 

該部分にぶつかって生じたものと思われる。

(b)　第８ベアリング・リテーナ・プレートは、エンジン破断前からあったのか又はエンジ 

ン破断のために生じたのか分からないが、後方へ凸形に変形していた。また、同プレート 

は、その外側エッヂ部のみがオイル・サンプ・アセンブリ及びサポート・アセンブリと 

接触していたに過ぎなかった。

(c)　メタリック”Ｕ”リング・ガスケット（以下「”Ｕ”リング・ガスケット」という。）の 

寸度及び圧縮力には持段の異常はなかったが、その表面にオイルの残留が認められると 

ともに、わずかながら変色箇所があったのでオイルが漏洩した可能性がある（写真７．８ 

参照）

(d)　オイル・サンプ・アセンプリ部の各種部品や組付部の寸法計測を行ったが、いずれも 

寸法規格に適合しており、これら部品や、組付部の不具合によってＧ．Ｐ．第１段・ター 

ビン・ホイール後面のコンパートメントへの油漏れが生じたという証拠は見出されなか 

った。

(e)　Ｇ．Ｐ．Ｔサポート・アセンブリの前面部及び同アセンブリの後方にあるオイル・サン 

プ・アセンプリの前面側にカーボンが推積していた。このカーボンの推積は、同アセン 

プリの中心部に残存していたＧ．Ｐ第１段タービン・ホイール・スタブ・シャフトの破断 

面にも全く同様に認められていて、エンジン破断後オイル・サンプ・アセンブリ部が高



温となったため潤滑油が炭化して生じたものと考えられる。

なお、Ｐ．Ｔ．第４段タービン・ホイール・カービック・カップリング及びそれに続くＰ． 

Ｔ．出力軸のカーボン推積（２．８．(2)(h)参照）も、同様の過程により生じたものと思われ 

る。

(f)　第８ベアリングは、自由に回り特に異常はみられなかった。

(g)　Ｇ．Ｐ．Ｔ．サポート・アセンプリの静構造材のすべての破断面〔２．８．１(1)参照〕は、 

他の部品による衝撃のため発生した急速破壊の特性を示しており、Ｇ．Ｐ第１段タービン・ 

ホイールの破断、分離、飛散の際に生じたものと認められる。

(2)　Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズル及びダイヤフラム部の調査結果

(a)　材料分析の結果、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズルはＸ４０、ダイヤフラムはハステロイＸ 

の材料規格に適合していた。

ハステロイＸには非常に少量（０～０．０４パーセント）しか燐は含まれていない。

(b)　Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズル・ダイヤフラムの後面側には圧縮器出口圧力の圧縮空 

気が導かれ、前面側はＧ．Ｐ．第１段タービン・ノズル出口圧力になっている。このダイ 

ヤフラム前後両間の圧力差により、Ｇ．Ｐ第１段タービン・ノズル・ダイヤフラムの外周 

にある前方へ凸形の環状部先端付近にあるクーリング・エア。ホール（付図２及び写真 

５参照）から圧縮空気が前方へ噴出しＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイール・リム部に吹 

きつけることにより同ホイールを冷却する様になっている。一方、Ｇ．Ｐ．Ｔ、ベアリン 

グ・サポート・オイル・サンプ内のブリーザ圧力は、専用のスカベンジング・オイル・ 

ポンプにより上記第１段タービン・ノズル・ダイヤフラム前面部即ち、Ｇ．Ｐ．第１段タ 

ービン・ホイール後面のコンパートメントの圧力より低圧に保たれている。このため、 

第８ベアリングに噴きつけられた潤滑油は、Ｇ．Ｐ．Ｔ．ベアリング・サポート・オイル・ 

サンプを経て、スカベンジングオイル・ポンプにより排出されるが、その際この油がＧ． 

Ｐ第１段タービン・ホイール・スタブ・シャフトと第８ベアリング・サポートとの間に 

あるラビリンス・エア・シールを通って、Ｇ．第１段タービン・ホイール後面のコンパー 

トメントへ漏洩するようなことはない様になっている。

また、Ｇ．Ｐ．Ｔ．ベアリング・サポート・オイル・サンプの後方外面と燃焼室の前方 

壁を形づくるＧ．Ｐ．第１段タービン・ノズル・シールドとで形成する空間は、Ｇ．Ｐ． 

第１段タービン・ノズル・ダイヤフラムの後面側と通じていて、圧縮機出口圧力の圧縮 

空気で冷却される様になっており、その空間とブリーザ圧力であるＧ．Ｐ．Ｔ・ベアリン 

グ・サポート・オイル・サンプとの気密は、Ｇ．Ｐ．Ｔベアリング・サポート・オイル・



サンプ・アセンブリとＧ．Ｐ．Ｔベアリング・サポート・アセンブリ間の”Ｕ”リング・ガ 

スケット〔３．１．１(c)参照〕により保たれるようになっている。

(c)　Ｇ．Ｐ第１段タービン・ノズル・ダイヤフラム前方側のクーリング・エア・ホール、付 

近の表面は、ひどく荒れておりまた、エンジン破断に伴う二次的損傷を受けていないク 

ーリング・エア・ホールの６０パーセントのものには半径方向に大きなき裂が入ってい 

たので、クーリング・エア・ホール近傍の前側表面をＸ線マイク口（波長分散型）分析 

を行って調査したところ、同部分は燐の含有率が非常に高い（約１０．９パーセント）表面 

酸化層、次いで、その約２倍位の厚さの少量（０．９～１．２パーセント）の燐がベース・メ 

タルであるハステロイＸ中に拡散した第二層及びその更に内側の燐のない結晶構造の 

はっきり見える正常なハステロイＸよりなっていることが分かった。クーリング・エア・ 

ホールのダイヤフラム前面側エッヂ部に燐が拡散しているのは、クーリング・エア・ホ 

ールが燐の拡散するのに十分な高温に達していたことを示している。研究の結果、この 

燐は、燐を含んでいるエンジン潤滑油（ＭＩＬ‐２３６９９）がクーリング・エア・ホール 

の近傍で燃焼したことによるものと推定された。

(d)　本来存在したいはずの潤滑油がＧ．Ｐ第１段タービン後面のコンパートメント内に入っ 

てクーリング・エア・ホールの近くで燃焼したのは、ブリーザ圧力であるＧ．Ｐ．Ｔベア 

リング・サポート・オイル・サンプと圧縮機出口の圧縮空気圧力であるその後方コンパートメントと 

の間の気密を保つ”Ｕ”リング・ガスケット漏洩が生じ〔３．１．１(c)参照〕、オイル・サ 

ンプ・内のブリーザ圧力が高まって、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面のコンパート 

メントの圧力より高くなったため、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイール・スタブ・シャフ 

トのラビリンス・エア・シール部より潤滑油ミストが、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズル 

出口圧力である燃焼ガスとクーリング・エア・ホールよりの冷却空気との混合気の入っ 

ているＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイール、後面のコンパートメント内に洩れこみ、同ミ 

ストやその熱分解ガスなどが新鮮な圧縮空気の噴出するクーリング・エア・ホール近辺 

で何らかの機会に点火燃焼したものと考えられる。

(3)　Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイールの調査結果

(a)　材料分析の結果、本ホイールはＭ２４６の材料規格に適合していた。

(b)　エンジン・コンパート床より回収された本ホイール主要部分の蛍光探傷検査を行ったところ、リム 

外周部のブレード前縁側（ホイール後方側）にき裂があり（付図１参照↑印位置）、また、ホイー 

ル後面のリム外周近傍に後面側から始まるき裂があった（写真５．付図１．⇧印参照）が、前面側には 

き裂は全く無かった。即ち、き裂はＧ．Ｐ．第１段タービン・ノズル・ダイヤフラムにあるクーリ



ング・エア・ホールから空気が吹きつけられる場所近くのより外周部にあった（付図２参照）。

(c)　写真５に示した長さ０．３４３インチのタービン・ブレード前縁部にまで達しているき裂を 

開いて調査したところ破面は酸化していたが、き裂の起点や欠陥は見出されなかった。 

本ホイールの主破断面についても同様であった。この様に破断面に強い酸化が見られた 

ので、これらのき裂はエンジン運転中から存在していたもので、エンジン破断による二 

次的損傷とは認められない。

(d)　すべてのき裂破面は過度の局部歪をうけたことを示しており、高サイクル疲労の徴候 

は認められなかった。

(e)　タービン・ブレード間を流れる燃焼ガス温度の過度の上昇が無かったかどうかを調べ 

るため、本ホイールに残っていたブレードを先端部、中央部根元部で切断して金属組織 

を調べたが、すべて正常であり、２０００度Ｆを超える金属温度になった証拠を見出すこ 

とはできなかった。

(f)　本ホイールとＧ．Ｐ．第２段タービン・ホイールとをつなぐカービック・カップリング 

の歯面にも特にひどいフレッテイングは見出されなかった。

(g)　破損したものを除くすべてのタービン・セクションの部品の精密寸度計測を行ったが、 

内経なども規格内であり、オーバースピードの徴候は認められなかった。また、本ホイー 

ルの主破断面の破断形態も内経孔を通るオーバ・スピード・バースト型ではない。

(h)　本ホイールの破断は、燃燃ガスの温度過昇、オーバ・スピードまたはホイール若しくは 

軸ホイール系の高周波振動などによるものではなく、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズル・ 

ダイヤフラムのクーリング・エア・ホール近傍における漏出潤滑油ミストの燃燃により 

ホイールリム内周部近傍が加熱され、大きい温度勾配によりリム外周部にき裂が生じ、 

１４枚のタービンブレードのある外周部がこのき裂を起点として破断分離し、そのため 

に生じた大きい不平衡力により残余のホイール主要部分がホイール・ハプ部でスタグ・ 

シャフトより破断し、更にダイ・ボルトを切断して分離、飛散し、タービン・セクショ 

ン静構造部を破壊してエンジン外に飛び出したものと考えられる。

(4)　破損の推定経緯

(a)　高圧冷却空気が”Ｕ”リンク・ガスケットを通ってＧ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・サポート・ 

オイル・サンプ内に漏洩した。

(b)　上記サンプ内ブリーザ圧力がＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面のコンパートメン 

トの圧力より高くなり、そのためオイル・ミストがラビリンス・シールを逆流してＧ．Ｐ 

第１段タービン・ホイール後面のコンパートメントに吹き出した 。



(c)　Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面のコンパートメント内のオイル・ミスト及びオ 

イル熱分解ガスなどが、着火し、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズル・ダイヤフラムのクーリ 

ング・エア・ホール近傍で噴出する空気のふいご作用を受け、燃焼した。

(d)　Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面リム内周部近傍に上記オイル・ミスト燃焼の火 

炎が吹きつけられ、後面リム外周部に大きい温度勾配に伴う過度の熱歪が生じ、き裂が 

発生した。

(e)　き裂の進展に伴い、１４枚のタービン・ブレードをもったリム外周部がき裂を起点として 

分離、破断し、それにより主要ホイール部分に生じた大きい不平衡力のため同ホイール 

がハブ部でスタブ・シャフトより破断するとともに、更にタイボルトも切断して分離飛 

散した。周囲のタービン・セクションの静構造部材や圧縮機出口ダクトなどの一部は、こ 

れらのＧ．Ｐ第１段タービン・ホイールの破断、飛散した部材により破壊された。

(5)　結論

本エンジンの出力喪失は、Ｇ．Ｐ第１段タービン・ホイールが破断してエンジン外へ飛散し 

たためで、Ｇ．Ｐ第１段タービン・ホイールの破断は、Ｇ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・サポート・オ 

イルサンプ部の”Ｕ”リング・ガスケットのシーリング機能が低下し、Ｇ．Ｐ．第１段タービン 

・ホイール後面のコンパートメント内にオイル・ミストが吹出し、Ｇ．Ｐ．第１段ノズル・ダ 

イヤフラム・クーリング・エア・ホール近傍でオイル燃焼が発生し、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ 

ホイール後面リム内周部を過熱し、同ホイール後面リム外周部にき裂が発生進展したことに 

よるものと推定される。

(6)　対策

アリソン社は、昭和５４年（１９７９年）中ごろ以降の新製エンジンについては、組立の際、 

”Ｕ”リング・ガスケットの漏洩有無の圧力テスト（ラビリンスシール、その他オイルの出口 

をゴムでカバーし、”Ｕ”"リング・ガスケットに石鹼液を付け、２０±２psiの高圧空気を加え 

て”Ｕ”リング・ガスケットのシール機能をチエックする。）を実施している。

また、オーバホールの際にも同様の圧力テストを実施するよう昭和５６年７月１４日付で技 

術指示を発している。

本事故機搭載のエンジンは、昭和５４年（１９７９年）中ごろ以前に製造されたもので組立 

の際、上記圧力テストは実施されていなかった。

３．２　解析



３．２．１　機長は、適法な資格を有し、所定の航空身体検査に合格していた。

３．２．２　ＪＡ９２３３は、有効な耐空証明を有し、所定の定時整備が実施されており、調査結 

果から、エンジンの不具合を除き事故発生まで異常はなかったものと推定される。

３．２．３　事故当時の気象状況は、事故に直接関連はなかったものと推定される。

３．２．４　飛行中油圧計の針が振れたのは、Ｇ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・サポート・オイル・サン 

プ内に高圧空気が漏洩し、ブリーザ圧力が上昇して、オイル圧力系統中に空気が混入した 

ことによるものと考えられる。

３．２．５　エンジンが停止したのは、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイールが破断、飛散したこと 

によるものと推定される。このＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイールの破断は、材料欠陥、軸 

ホイール系の高周波振動、タービン・ガス温度の過昇、またはオーバ・スピードによるも 

のではなく、次の様な過程により生じた同ホイール後面リム部の過熱によるものと推定さ 

れる。

(1)　Ｇ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・サポート・オイル・サンプ・アセンブリと燃焼室の前方壁を 

形づくるＧ．Ｐ．第１段タービン・ノズル・シールとの間を冷却している圧縮機出口圧力 

の圧縮空気が”Ｕ”リング・ガスケットのシール機能低下によりＧ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・ 

サポート・オイル・サンプ内に漏洩して、同サンプ内のブリーザ圧力が上昇した。なお、 

これには、”Ｕ”リング・ガスケット部の組立時における漏洩テスト等が十分に行われて 

いなかったことが関与しているものと考えられる。

(2)　同サンプ内のブリーザ圧力が上昇して第８ベアリング部の圧力がＧ．Ｐ．第１段タービ 

ン・ホイール後面のコンパートメント圧力より高くなったため、同ベアリング・ラビリ 

ンス・シールよりオイル・ミストが逆流してＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面のコ 

ンパートメント内に漏洩流出した。

(3)　流出したオイルミストの熱分解生成ガスが点火し、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ノズル・ 

ダイヤフラムにあるクーリング・エア・ホールより噴出する冷却用高圧空気の「ふいご」 

作用を受けて同ホール近傍で燃焼し、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面リム内周部 

を過熱し、後面リム外周部に熱応力によるき裂を発生せしめた。

(4)　Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイールのリム外周部に多数のき裂が発生し、それが進展し 

て一部外周部が破断分離し、残余のホイール主要部分に大きい不平衡力がかかり、Ｇ． 

Ｐ．Ｔ・ホイール・スタブ・シャフト及びタイ・ボルトがホイール・ハブ部で切断され、 

分離したＧ．Ｐ．第１段タービ・ン・ホイール各部が周囲のタービン・セクション静構造な 

どの一部を破壊してエンジン外に飛び出した。



３．２．６　同機は、エンジン出力を喪失したためオートロテーション状態で不時着地点に進入 

して着地手前でフレアー操作をしたが、その際高度が通常よりやや高くなったのは、付近 

一帯が積雪のため機長の高度判定が容易でなかったことによるものと推定される。また、 

同機が段差のある2つの水田の境界線上に着陸したのは、積雪状態であって同機のメインロ 

ータにより舞い上がった粉雪のため、機長の視界がさまたけられたことによるものと推定 

される。

３．２．７　同機は、段差のある２つの水田の境界線上に、落着ぎみに、ランデイング・スキッド 

の後方部分を接地したため、尾部がはね上って前のめりとなりその修正のための機首上げ 

操作をしたところメインロータ面が後傾状態となった。メインロータ面が後傾状態となっ 

たことに回転が低下したことも加わり、これがたわんだため、そのブレード先端部がホリ 

ゾンタル・スタビライザ及びテール・コーンに接触し、これらを破断したものと推定され 

る。

４　原因

４．１　解析の要約

４．１．１　飛行中油圧計指針が振れたのは、エンジンのオイル圧力系統中に空気が混入したこ

とによるものと考えられる。

４．１．２　その後、エンジンが停止したのはＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイールが破断飛散した 

ことによるものと推定される。同ホイールが破断に至った推移は、次のとおりと推定され 

る。

(1)　高圧空気が、”Ｕ”"リング・ガスケットのシール機能低下のためＧ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・ 

サポート・オイル・サンプ内に漏洩したため、同サンプ内のブリーザ圧力が上昇した。(2)  

そのためオイルミストが第８ベアリング・コンパートメントのラビリンス・シールから逆流 

してＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面のコンパートメントに漏洩流出した。(3)　Ｇ．Ｐ． 

第１段タービン・ノズル・ダイヤフラムのクーリング・エア・ホールから噴出した冷却用 

高圧空気の「ふいご」の作用を受けて漏洩したオイル・ミストがクーリング・エア・ホー 

ル近傍で燃焼した。(4)　このためＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイールの後面リム内周部が 

高温となり、同リム後面外周部に熱応力によるき裂が発生した。(5)　それが進展して当該ホ 

イールの一部外周部が破断分離した。(6)　これにより、同ホイールはアンバランスとなり、



スタブ・シャフト及びタイ・ボルトが破断して、内ホイール各部は周囲のタービン・セク 

ション静構造部などを破壊して、エンジン外に飛散した。

なお、これには、”Ｕ”リング・ガスケットの組立時における漏洩テスト等が十分に行われ 

ていなかったことが関与しているものと考えられる。

４．１．３　機長が不時着地点手前でフレア操作をした際高度が通常より高かったのは、積雪の 

ため高度判定が容易でなかったことによるものと推定される。

また、段差のある水田の境界線に落着したのは、ダウン・ウオシュにより舞い上がった 

粉雪のため視界をさまたげられたことによるものと推定される。

４．１．４　同機が、段差のある2つの水田の境界線上に落着ぎみに前のめりの姿勢となって接 

地したとき、メインロータ面が後傾し、加えてたわんだため、そのブレード先端部が同機 

のテール・コーンに接触してこれを破断したものと推定される。

４．２　推定原因

本事故は、エンジン停止による不時着の際、ダウン・ウオシュにより舞い上げられた雪のため 

視界がさまたげられて、段差のついた２つの水田の境界線上に落着したことによるものと推定 

される。

なお、エンジン停止は、Ｇ．Ｐ．Ｔ・ベアリング・サポート・•オイル・サンプ部にある、”Ｕ”リ 

ング・ガスケットのシーリング機能の低下が原因でＧ．Ｐ．第１段タービン・ホイール後面のコ 

ンパートメントに漏洩流出したオイル・ミストの燃焼により、Ｇ．Ｐ．第１段タービン・ホイー

ルのリム部が高温となり、 同ホイールが破断分離し、エンジン外に飛散したことによるものと

推定される。

５　参考事項

この事故に鑑み、同エンジンの製造者であるアリソン社により、同型エンジンに関するオー

バーホール・マニアルの改定が昭和５６年７月１４日付で行われた。



現場写真

写真１．



写真２．

破面

写真３．

Weel, Turbine, 1st Stage



写真４．

Weel, Turbine, 1st Stage

写真５．

Nozzle, Assy, Turbine, 1st Stage



写真６．

Nozzle, Assy, Turbine, 1st Stage



写真 7.

'' U " Ring

写真 8.

'' U " Ring 矢印部変色

319020



付図1

319021



付図２



付
図

３



付
図

４

Ｊ
Ａ
９
２
３
３

推
定
飛
行
経
路





付
図

５

現
場
付
近
見
取
図

 



事
故
現
場
見
取
図

付
図
６


