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航空重大インシデント調査報告書

日 本 エ ア コ ミ ュ ー タ ー 株 式 会 社 所 属 ＪＡ８４７Ｃ

平成２２年 ８ 月２７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」
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航空重大インシデント調査報告書

所 属 日本エアコミューター株式会社

型 式 ボンバルディア式ＤＨＣ－８－４０２型

登録記号 ＪＡ８４７Ｃ

発生日時 平成２１年 ３ 月２５日 ９時３４分ごろ

発生場所 種子島空港の北北西約６km付近上空

平成２２年 ８ 月２０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

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。

日本エアコミューター株式会社所属ボンバルディア式ＤＨＣ－８－４０２型ＪＡ

８４７Ｃは、平成２１年３月２５日（水）、同社の定期３７６０便として、９時３３

分に種子島空港を離陸した。同機は、鹿児島空港へ向け離陸上昇中、９時３４分ごろ、

種子島空港の北北西約６km付近上空高度約３,８００ftにおいて、第１エンジンから

の異音とともに当該エンジンに不具合が発生したことを示す計器表示があったため、

当該エンジンを停止後、鹿児島ターミナル管制所に緊急着陸を要求し、１０時２６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２名、乗客３８名、計４２名が搭

乗していたが、負傷者はなかった。



- 2 -

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２１年３月２５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

本調査には、本重大インシデント機及びエンジンの設計・製造国であるカナダ国

の代表並びにプロペラの設計・製造国である英国の代表が参加した。

1.2.3 調査の実施時期

平成２１年 ３ 月２５日及び２６日 口述聴取、機体調査、航空機搭載書類

及びエンジン関係書類調査

平成２１年 ３ 月３０日～ 飛行記録装置及び操縦室用音声記録

５ 月 １ 日 装置の解析

平成２１年 ４ 月１４日～１７日 エンジン分解調査（カナダ国運輸安全

委員会（ＴＳＢ）の協力を得て調査を

行った。）

平成２１年 ４ 月２０日～ インプット・ギアシャフト破断面等

５ 月２２日 解析調査（ＴＳＢの協力を得て調査を

行った。）

平成２１年 ５ 月１１日～１５日 プロペラ・コンポーネントの調査

（英国航空事故調査機関（ＡＡＩＢ）

の協力を得て調査を行った。）

平成２１年 ６ 月２４日～ フェザリング・ポンプの米国での分解

１０月２３日 調査及び同モーターの米国での分解調

査（いずれもＴＳＢの協力を得て調査

を行った。）

平成２１年１２月１４日 分解調査結果分析

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) Ｎｏ.１エンジンのリダクション・ギアボックス１段目インプット・ギア

シャフト及びフランジカップリング・シャフトが３カ所で破断していた。

(2) ヘリカル・インプット・ギアシャフトは、破断していた。

（以上、平成２１年３月３１日提供）

(3) 破断したヘリカル・インプット・ギアシャフトについては、材料への不
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純物の混入があった。

（平成２１年６月４日提供）

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

日本エアコミューター株式会社（以下「同社」という。）所属ボンバルディア式

ＤＨＣ－８－４０２型ＪＡ８４７Ｃ（以下「同機」という。）は、平成２１年３月

２５日、同社の定期３７６０便として、種子島空港（以下「同空港」という。）滑走

路３１を９時３３分（日本標準時、以下同じ。）に離陸した。

同機の飛行計画の概要は、次のとおりであった。

飛行方式：ＩＦＲ、出発地：種子島空港、移動開始時刻：０９時３０分、巡航

速度：３３６kt、巡航高度：１２,０００ft、経路：ＫＩＮＫＯ（位置通報点）

～ＫＢＥ（国分ＶＯＲ/ＤＭＥ）、目的地：鹿児島空港、所要時間：００時間

１８分、持久時間で表された燃料搭載量：２時間０４分、搭乗者数：４４名

本重大インシデント発生時、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。

同機が同空港を離陸してから、本重大インシデントが発生し、鹿児島空港に着陸す

るまでの同機の飛行経過は、鹿児島空港事務所（以下「空港事務所」という。）の

ターミナル管制所（以下「アプローチ」という。）及び福岡航空交通管制部の管制区

管制所（以下「福岡ＡＣＣ」という。）と同機との間の管制交信記録、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 管制交信記録、ＤＦＤＲの記録及びＣＶＲの記録による飛行の経過

９時３３分 同機は同空港滑走路３１から離陸した。

同 ３４分１４秒 同機は福岡ＡＣＣに対し、高度３,７００ftを通過し、

１２,０００ftまで上昇する旨を通報した。



*1 「ＮＬ」とは、エンジンの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

の最大推力付近の回転数２７,０００rpmを１００％として表示する。

*2 「フューエル・フロー」とは、単位時間当たりの燃料の流量を重さで表したものである。
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同 ３４分１９秒 同機に大きな衝撃音「ドーン」が発生した。

高度約３,８００ftにおいて、マスター・コーション・

ライトが点灯した。

同 ３４分２３秒 Ｎｏ.１エンジンのオイル・プレッシャーの警報灯が点灯

した。

同 ３４分２４秒 Ｎｏ.１エンジンのＮＬ
*1
が約４７％に急激に低下した。

同 ３４分２６秒 同機のＮｏ.１エンジンを停止した。

Ｎｏ.１エンジンのフューエル・フロー
*2
が０となった。

同 ３７分０４秒 同機は、福岡ＡＣＣに対し上昇を高度８,０００ftで

止め、維持する旨を通報した。

同 ３７分１５秒 福岡ＡＣＣは、同機に対し高度を変更し、高度８,０００

ftを維持することを承認した。

同 ４２分２６秒 同機は、福岡ＡＣＣに対しＮｏ.１エンジン不良のため、

鹿児島空港へ緊急着陸することを要求した。

同 ４２分３９秒 福岡ＡＣＣは、同機に対し鹿児島空港への緊急着陸を承

認した。

同 ４５分４０秒 同機は、アプローチに対し鹿児島空港の風の情報を要求

した。

同 ４５分４５秒 アプローチは、同機に対し滑走路３４の風は３３０゜、

２２kt、最大３１kt、最小１７ktで噴煙情報があること

を通報した。

同 ４６分３８秒 アプローチは、同機に対し最短距離での緊急着陸を承認

した。

同 ４７分４５秒 同機は、アプローチに対し国分ＶＯＲ上空、高度７,０００

ftで故障探求を行うため約１０分間ホールドすることを

通報した。

同 ５９分００秒 同機は、アプローチに対し雲のため高度８,０００ftへ上

昇したい旨を通報した。

１０時１０分３０秒 同機は、アプローチに対しＮｏ.１エンジンは停止してい



*3 「フェザー」とは、飛行中にエンジンが故障を起こしたときに、プロペラ・ピッチをそのままにしておくと

プロペラが風車状に回転し続けて推力でなく抗力を発生することになるので、プロペラ・ピッチを９０°近く

にして抗力を最小にすることである。
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るが、プロペラがフェザー*3とならないことから、着陸

時に強い衝撃が発生する可能性があるため、消防車両の

準備を要求した。

同 １６分３０秒 アプローチは同機に対し、フェザー不調のため着陸後滑

走路上で停止するかどうかの確認をした。

同 １６分５０秒 同機はアプローチに対し、Ｎｏ.２エンジンは作動してい

るので、滑走路は空けられることを通報した。

同 ２２分２０秒 同機は鹿児島飛行場管制所（以下「タワー」という。）

に対し、着陸許可を要求し、承認された。

同 ２６分 同機は、鹿児島空港滑走路３４へ着陸した。

同 ２６分４０秒 タワーは、滑走路点検のため、滑走路を閉鎖する旨を通

報した。

2.1.2 運航乗務員の口述による飛行の経過

(1) 機長

当日の飛行は、鹿児島から種子島の往復便であり、鹿児島出発前のブリー

フィングで、天候は良好であるものの、北西からの風が強いという情報で

あった。

飛行前のブリーフィングを終えた後に駐機場に着き、担当整備士から、整

備状況についての説明があり、特に異常はないことの報告を受けた。

その後、外部点検を行い、機体に問題がないことを確認した。

飛行前点検を行ったが問題はなく、エンジン始動時も何ら異常を示す兆候

もなく、鹿児島空港を通常どおり離陸した。

同空港までの飛行時間は２５分で、着陸時には２０～３０ktの風の息が

あって、気流が悪かった。

鹿児島への折り返し便のため出発前の外部点検を行い、機体に異常のない

ことを確認した。

副操縦士に右席での操縦経験を付与するため、ＰＭとして左席に着座し、

副操縦士がＰＦとして右席に着座した。その後、９時３３分、同空港滑走路

３１を離陸した。離陸時も特に機体等に異常はなかった。

離陸後、車輪を格納し、高度１,１００ftでフラップをあげて、上昇



*4 「トリム」とは、エルロン、エレベーター、ラダーなどの操舵力を軽減するため、翼面に取り付けられた小

翼（トリム・タブ）等を操作することである。
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パワーにセットした。速度を１８５ktに設定し、高度１,８００ftを超えた

ところでオートパイロットをＯＮにした。

福岡ＡＣＣとコンタクトした後、アフターテイクオフ・チェックを始めよ

うとしたとき「ドーン」と何か爆発したような大きな衝撃音が発生し、機首

が少し左に振られた。同空港を離陸後、右へ旋回中で高度は約２,５００ft、

位置は種子島ＶＯＲ/ＤＭＥから３～４nmだった。

衝撃音と同時に、操縦室のオーバーヘッド・パネルにあるＮo.１エンジン

ＰＥＣ（プロペラ・エレクトロニック・コントロール）の橙色の注意灯が点

灯した。その直後、Ｎｏ.１エンジンのオイル・プレッシャーの赤色の警報

灯が点灯した。

ここで、操縦を交替し、マニュアルに基づいて、直ちに手動でＮｏ.１

エンジンを停止した。

その後、Ｎｏ.２エンジンのみで上昇を続けていたら、ラダー（方向舵）

のトリム*4量が多かった。このとき、プロペラがフェザーになっていないこ

とが分かった。通常、エンジンを停止するとプロペラはフェザーとなるが、

今回はＮｏ.１プロペラは５００回転前後で空転していた。

この状態でプロペラのオルタネート・フェザーのボタンを押し、フェザー

にしようとしたが不可能だった。

エンジン不良となったとき、鹿児島空港よりも同空港の方が近かったが、

同空港は横風が強く滑走路も鹿児島空港よりも短いことから、この状態で着

陸するには鹿児島空港の方が安全だと判断した。

飛行高度は、当初１２,０００ftを予定していたが、福岡ＡＣＣへ

８,０００ftを要求し、鹿児島空港に向かった。カンパニー・ラジオで会社

にプロペラがフェザーとならない状況を伝え、鹿児島空港に着陸する旨を伝

えた後、客室乗務員に乗客の状況を聞き、乗客に対し機内放送で状況説明を

行い、鹿児島空港に着陸することを伝えた。

その後、福岡ＡＣＣに緊急着陸を要求し、鹿児島空港に向け飛行中、プロ

ペラを着陸前までにフェザーにしたいと思い、福岡ＡＣＣに対し、国分上空

でホールディングを要求した後、カンパニー・ラジオで地上の整備士と交信

しながらプロペラをフェザーにするためにいろいろと対応したが、やはり

フェザーにすることはできず、最終的にそのままの状態で鹿児島空港に着陸

することを決心した。
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鹿児島空港への着陸では滑走路長は十分であるが、プロペラがフェザーに

なっていないことから、着陸時に滑走路を逸脱する可能性もあり、客室乗務

員にもその旨を伝え、乗客に衝撃防御姿勢をとるように指示した。

乗客に再度機内放送を行った後、アプローチに着陸許可を要求し、鹿児島

空港へ向かった。

プロペラは、フェザーの状態ではなかったが、うまく鹿児島空港へ着陸す

ることができた。

(2) 副操縦士

同空港へ着陸後、機長より鹿児島への便は、ＰＦとして乗務するように指

示され、ＰＦとして右席に着座した。

飛行前点検を行ったが問題なく、通常どおりエンジンを始動し離陸を開始

した。離陸時、風が強く吹いていることに注意しながら離陸した。パワーレ

バーは、いっきに上げずにある程度まで上げて、トルクが追従しているのを

確認した後、最終位置まで上げた。このとき、エンジン音も異常はなかった。

同空港を離陸後約１,２００ftで右旋回に入り、福岡ＡＣＣと通信設定し

た。

その後、Ｎｏ.１エンジンＰＥＣの注意灯が点灯し、同時に「ドーン」と

衝撃音が聞こえ、機体は少し左に振られた。その直後Ｎｏ.１エンジン・

オイルプレッシャーの警報灯が点灯した。

高度は約２,０００ft、速度は１８５ktで、通常の上昇時の姿勢であった。

衝撃音が発生したときの同機の方位は、種子島ＶＯＲ／ＤＭＥから約

３４５゜であった。

Ｎｏ.１エンジンを停止した後、Ｎo.１エンジンのプロペラがフェザーと

なっていないことが分かった。

カンパニー・ラジオで地上に「Ｎｏ.１エンジンに故障が発生したこと、

ＰＥＣ注意灯の点灯とＮｏ.１エンジン・オイルプレッシャーの警報灯が点

灯したことで、鹿児島空港に着陸する予定であること、プロペラをフェザー

にするための方法はないか」ということを連絡した。

カンパニー・ラジオで地上の整備士から対応のしようがない旨が伝えら

れ、機長は緊急着陸を決心した。

鹿児島空港への着陸時は多少風はあったが、着陸はスムーズであった。

本重大インシデントの発生時刻は、０９時３４分ごろで、発生場所は同空港北北

西約６km付近上空（北緯３０度３８分０２秒、東経１３０度５７分１０秒）であっ

た。

（付図１、４及び写真１参照）
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２.２ 人の負傷

な し

２.３ 航空機の損壊に関する情報

(1) Ｎｏ.１エンジン損傷

(2) Ｎｏ.１フェザリング・ポンプ損傷

（付図３及び写真１０～１６参照）

２.４ 航空機乗組員等に関する情報

(1) 機 長 男性 ３３歳

定期運送用操縦士技能証明書（飛行機） 平成２０年 ４ 月 ４ 日

限定事項 ボンバルディア式ＤＨＣ－８型 平成１６年 ２ 月２６日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成２１年 ４ 月１２日

総飛行時間 ５,９１２時間０９分

最近３０日間の飛行時間 ６２時間０６分

同型式機による飛行時間 ２,８９３時間３５分

同型式機による最近３０日間の飛行時間 ６２時間０６分

(2) 副操縦士 男性 ３３歳

事業用操縦士技能証明書（飛行機） 平成１３年 ５ 月 １ 日

限定事項 ボンバルディア式ＤＨＣ－８型 平成１９年１２月２０日

計器飛行証明 平成１４年１２月 ４ 日

第１種航空身体検査証明書

有効期限 平成２１年 ３ 月２８日

総飛行時間 １,９９０時間１５分

最近３０日間の飛行時間 ５３時間２６分

同型式機による飛行時間 ６１８時間１９分

同型式機による最近３０日間の飛行時間 ５３時間２６分

２.５ 航空機に関する情報

2.5.1 航空機

型 式 ボンバルディア式ＤＨＣ－８－４０２型

製 造 番 号 ４１１１

製造年月日 平成１７年１０月１５日

耐空証明書 第大－２０－４７８号

有効期限 平成２１年１１月３０日
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総飛行時間 ５,９２１時間５６分

定期点検(Ａ点検､平成２１年２月１日実施)後の飛行時間 ２６８時間５８分

（付図２参照)

2.5.2 エンジン

(1) Ｎｏ.１エンジン

型 式 プラット・アンド・ホイットニー・カナダ式ＰＷ１５０Ａ型

製 造 番 号 ＰＣＥ－ＦＡ０１７０

製造年月日 平成１４年 ９ 月１６日

総使用時間 ７,１００時間１９分

総サイクル数 １０,１６７回

(2) Ｎｏ.２エンジン

型 式 プラット・アンド・ホイットニー・カナダ式ＰＷ１５０Ａ型

製 造 番 号 ＰＣＥ－ＦＡ０１９８

製造年月日 平成１５年１１月２７日

総使用時間 ８,１０７時間１０分

総サイクル数 １１,４１１回

（付図３参照)

2.5.3 燃料及び潤滑油

燃料は、航空燃料ジェットＡ－１、潤滑油はＢＰ・ターボ・オイル２３８０で

あった。

2.5.4 重量及び重心位置

本重大インシデント当時、同機の重量は５０,３７５lb、重心位置は２４.３％

ＭＡＣと推算され、いずれも許容範囲（最大離陸重量６０,２２０lb、重大インシ

デント当時の重量に対応する重心位置範囲１６.７～３３.２％ＭＡＣ）内にあっ

たものと推定される。

２.６ 気象に関する情報

2.6.1 本重大インシデント発生現場の南南東約６kmに位置する同空港の本重大イン

シデント発生関連時間帯の航空気象の観測値は、次のとおりであった。

09時00分 風向 ３００°、風速 ２４kt、卓越視程 ４０km以上、

雲 雲量 １/８ 雲形 積雲 雲底の高さ ３,０００ft、

気温 １４℃、露点温度 ５℃、
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高度計規正値（ＱＮＨ） ２９.９３inHg

2.6.2 同機が緊急着陸をした鹿児島空港の関連時間帯の航空気象の観測値は、次の

とおりであった。

10時00分 風向 ３２０°、風速 ２２kt、最大瞬間風速 ３２kt、

卓越視程 ３０km以上、雲 雲量 １/８ 雲形 積雲

雲底の高さ ２,０００ft、雲量 ５/８ 雲形 不明

雲底の高さ 不明、気温 １２℃、露点温度 １℃、

高度計規正値（ＱＮＨ） ２９.９４inHg

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ＤＦＤＲ（Ｐ/Ｎ：９８０－４７００－０２７）及

びＣＶＲ（Ｐ/Ｎ：９８０－６０２２－０１１）が装備されていた。

ＤＦＤＲ及びＣＶＲには、本重大インシデントに関連のあるエンジンのデータや音

声が記録されていた。

時刻の照合については、ＤＦＤＲに記録された同機と管制機関との交信時のＶＨＦ

送信機のキーイング信号と、管制交信記録に記録されたＮＴＴの時報とを対応させる

ことにより行った。

２.８ 同機の損壊の細部状況

本重大インシデント発生後、Ｎｏ.１エンジン及びＮｏ.１プロペラの分解調査を実

施した結果、主な部分の損傷状況は、次のとおりであった。

2.8.1 Ｎｏ.１エンジン

(1) リダクション・ギアボックス（以下「ＲＧＢ」という。）ヘリカル・イン

プット・ギアシャフト（Ｐ/Ｎ ３１２２２８４－０１Ａ）のヘリカル・ギア

は破断分離し、２個に分断されていた。

当該部品は、４,３７０時間使用されていた。

(2) エア・インレット部のＲＧＢインプット・シャフトは、隔壁板がせん断し

て分離していた。また、ＲＧＢカップリング・シャフトは、フランジの両端

で破断して分離していた。

(3) 高圧タービン（以下「ＨＰＴ」という。）のすべてのブレードは破断して

いた。



*5 「ベーン」とは、エンジンの各段のタービン・ブレードの間にある静翼のことで、エンジンの外側ケースに

固定されていて回転しない。

*6 「パワー・タービン」とは、タービン・エンジンにおいて、外部機器を駆動する動力を取り出すためのター

ビンのことで、ターボプロップ・エンジンにおいては、プロペラ用の動力を取り出すための後段タービンのこ

とである。
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低圧タービン（以下「ＬＰＴ」という。）のすべてのブレード及びベーン*5

は破断していた。

パワー・タービン
*6
（以下「ＰＴ」という。）は、１段目及び２段目共にす

べてのタービン・ブレードは破断し、タービン・ディスクは損傷していた。

(4) エンジン・ケースに大きく空いた穴からＲＧＢカップリング・シャフトの

破断片の一部が突き出ていた。さらに、大きな穴がもう１カ所、ケースの別

の場所に空いていた。

2.8.2 Ｎｏ.１プロペラのフェザリング・ポンプ

フェザリング・ポンプ（プロペラをフェザー状態とするためのポンプ）は、作動

不良であった。

モーターがアースされていて、損傷していた。

（写真１４～１６参照）

２.９ 事実を認定するための試験及び研究

2.9.1 Ｎｏ.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２１年４月、カナダ国運輸安全委

員会（ＴＳＢ）の協力を得て、カナダ国モントリオール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Ｎｏ.１エンジンの分解調査を実施し

た。その結果は次のとおりであった。

2.9.1.1 ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトの分解調査

(1) ＳＥＭ（走査型電子顕微鏡）により調査した結果、破断したＲＧＢヘリカ

ル・インプット・ギアシャフトの表面下部にある不純物からき裂が始まり、
．

シャフトの形状に沿って螺旋状にシャフトの内側から外側の方向へと伝搬

し、ねじれにより疲労き裂が進展して、最終的にオーバーロードにより破断
．

したものであった。

(2) 疲労き裂の開始点は、ヘリカル・ギア歯根元部分の表面下部の深さ
．

０.０３inであり、観察された不純物は０.０３inの長さで、ほぼシャフトの

主軸と軸方向に平行であった。



*7 「高サイクル疲労」とは、１０,０００サイクル程度以上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。

*8 「シュラウド」とは、ブレードの先端に取り付けられた覆状の構造であり、ブレードの共振を防止し、ガス

漏れを防ぐ効果がある。
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(3) ＥＤＡＸ（エネルギー分散型Ｘ線分析装置）で分析した結果、不純物はア

ルミニウム（Ａｌ）、カルシウム（Ｃａ）、シリコン（Ｓｉ）及び酸素（Ｏ）

から成り、このうちアルミニウム（Ａｌ）及びカルシウム（Ｃａ）はＲＧＢ

ヘリカル・インプット・ギアシャフトを製造する時に使われた棒材の原材料

ＡＭＳ６３０８（Pyrowear ５３）の構成要素にはない成分であった。

(4) 最終的な破壊は、最も長いき裂から得られた疲労縞の推定される数から、
．

１８２,０００サイクルの高サイクル疲労
*7
によるものであった。

(5) 破断したヘリカル・ギア歯を金属組織調査した結果、(3)の不純物以外の

異常は発見されなかった。

この部分では、歯の深さ及び硬さは設計条件を満足していた。しかし、歯

の側面と歯の根元の部分の硬さは、設計の下限値であった。

(6) 破断したＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトに対しＥＤＡ（エネ

ルギー分散型分光分析装置）による半定量的な分析を行った結果、主な合金

成分は、組成要件と一致していた。

（写真２、３、６～９参照）

2.9.1.2 エア・インレット部のＲＧＢインプット・シャフト及びＲＧＢカップリ

ング・シャフトの破断調査

(1) 目視検査の結果、ＲＧＢインプット・シャフトは、シャフトの縁部分の

ウエブで破断していた。

フロント・カップリング・シャフト隔壁部は、シャフトへのオーバーロー

ドにより、引き裂かれた状態で破断していた。

(2) ＲＧＢカップリング・シャフトのフランジは、両側ともシャフト円縁上で

破断し、オーバーロードによる引き裂きの徴候を示していた。

（写真４、５参照）

2.9.1.3 ＨＰＴ、ＬＰＴ及びＰＴのブレード等の破壊経過調査

(1) ＨＰＴ

すべてのブレードは、衝撃及びオーバーヒートにより損傷して破断したも

のであった。また、すべてのシュラウド
*8
部分は、衝撃及び熱による損傷を

受けていた。
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(2) ＬＰＴ

すべてのブレードは、衝撃及びオーバーヒートによる損傷で、ほぼ中間位

置で破断していた。

また、すべてのベーンは、熱損傷によりばらばらに細かく破断していた。

(3) ＰＴ

ベーンのほとんどは、衝撃により破断していた。

１段目のブレードは、１/３部分でほぼ破断し、２段目のブレードは、プ

ラットホ－ム部で破断していた。

シャフトは、タービン・ディスク部分の２カ所で破断分離していた。破断

面を調査した結果、引っ張り荷重によるオーバーロードでの破断であった。

ディスク部のベアリング・ローラーは、擦られオーバーロードのために変

色して、変形していた。

（写真１０～１２参照）

2.9.2 Ｎｏ.１プロペラ関連部分の分解調査

2.9.2.1 ピッチ・コントロール・ユニット、オーバースピード・ガバナ及びベー

タ・チューブの分解調査

英国航空事故調査機関（ＡＡＩＢ）の協力を得て、英国にあるプロペラ製造者の

オーバーホール/修理工場において、同機のＮｏ.１プロペラのピッチ・コントロー

ル・ユニット（ＰＣＵ）、オーバースピード・ガバナ（ＯＳＧ）及びベータ・

チューブの分解調査を実施した結果、異常はなかった。

2.9.2.2 フェザリング・ポンプの分解調査

カナダ国運輸安全委員会（ＴＳＢ）の協力を得て、米国にあるフェザリング・ポ

ンプ製造者のオーバーホール/修理工場において、同機のＮｏ.１プロペラのフェザ

リング・ポンプの分解調査を実施した結果、フェザリング・ポンプを駆動するため

のモーターが不良であった。

2.9.2.3 フェザリング・ポンプ駆動用モーターの分解調査

カナダ国運輸安全委員会（ＴＳＢ）の協力を得て、米国にあるフェザリング・ポ

ンプ駆動用モーター製造者のオーバーホール/修理工場及びＴＳＢのラボラトリー

において、フェザリング・ポンプ駆動用モーターの分解調査を実施した。その結果

は次のとおりであった。

(1) モーターのローター（電機子）及びステーター（永久磁石）には、鉄粉の

ごみが付着していた。また、永久磁石は腐食していた。
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(2) 電機子には、き裂が生じていた。永久磁石は、接着剤がはがれてケース内
．

側から外れていた。

(3) 電機子は、永久磁石と接触して双方とも損傷していた。

また、今回分解調査を行ったモーター以外にも、他の３つの同型モーターに同様の

損傷があったことが判明した。

（写真１４～１６参照）

２.１０ その他必要な事項

2.10.1 Ｎｏ.１プロペラのフェザリング・ポンプの点検について

同社の発行した整備規程においては、プロペラのフェザリングに係わる動作点検

についてＭＲＭ（Maintenance Requirement Manual：整備要目マニュアル）に８００

時間毎に動作試験を実施するように規定され、ＡＭＭ（Aircraft Maintenance

Manual）にはその手順が規定されていた。

同社の整備記録によれば、フェザリング・ポンプは、平成２１年２月１日に動作

試験が実施されていた。点検後の使用時間及び使用サイクルは、２６８時間５８

分、４５２サイクルであった。（使用時間及び使用サイクルについては、エンジン

の使用時間及び使用サイクルと同一として扱う。）

2.10.2 同機のプロペラのフェザリング・システムについて

同機のプロペラのフェザリング・システムは、オート・フェザリング、マニュア

ル・フェザリング及びオルタネート・フェザリングで構成されている。

(1) オート・フェザリングは、離陸中エンジンが不良になると、オート・フェ

ザー・システムにより自動的にプロペラをフェザリングし、運用中のエンジ

ンの出力を増加させる。

エンジン計器パネルのオート・フェザー・スイッチライトを使用して、離

陸時のみオート・フェザーを選択する。

(2) マニュアル・フェザリングは、コンディション・レバーをスタート・フェ

ザー位置を通過した後、フューエル・オフを選択することにより、プロペ

ラ・マニュアル・フェザリングがエンジン停止中にできる。

(3) オルタネート・フェザリングは、プロペラ・コントロール・パネルの

Ｎｏ.１又はＮｏ.２オルタネート・フェザリング・スイッチにより、オルタ

ネート・フェザリングの機能が実行される。

オルタネート・フェザー・ポンプは、次の理由により装備されている。

① マニュアル・フェザリング・システムが故障した場合にバックアップ・

フェザー機能を与えるため

② ハイプレッシャー・ポンプへのオイル供給をするギアボックスの回転数



*9 「超音波探傷検査」とは、高い周波数の音波（超音波）を利用して内部欠陥を検査する方法である。
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がかなり低い場合にプロペラ・フェザーを可能とするため

③ 整備時に地上で、プロペラのアンフェザーを可能とするため

同機のプロペラは、ＲＧＢによって駆動されるハイプレッシャー・ポンプの作り

出す油圧によりコントロールされ、マニュアル・フェザリングは、これにより作動

する。

マニュアル・フェザリングが機能しない場合、オルタネート・フェザリング・ポ

ンプ（電動）を作動させる。このオルタネート・フェザリング・ポンプも作動しな

い場合、プロペラをフル・フェザー角度までコントロールすることはできないもの

の、カウンター・ウェイトの効果によって、より抗力が低いピッチ角度でブレード

が回転する。ただし、このような不完全なフェザー角度となった場合における航空

機性能への影響や対応措置等については、同社の規定類には記載されていなかっ

た。

なお、本重大インシデントの場合、ハイプレッシャー・ポンプの油路がＲＧＢイ

ンプット・シャフトの破断により断たれたため、マニュアル・フェザリングが機能

しなかった。

2.10.3 エンジン製造者の対応

本重大インシデント発生に伴い、エンジン製造者は次の対応を取った。

(1) 破断したＲＧＢインプット・ギアシャフトと同じロットで製造された、他

のギアシャフトを取り卸す予定である。

(2) エンジン製造者が保有するインプット・ギアシャフト及びインプット・ギ

アシャフトの製造者が保有する材料の検査を行った。

(3) インプット・ギアシャフトの部材供給者での原材料の点検の要件を強化し

た。

(4) インプット・ギアシャフトの製造者が保有するＰＷ１５０Ａインプット・

ギアシャフトの原材料の内部に、不純物が含まれているかどうか、超音波探

傷検査
*9
で詳しく調査した。

(5) インプット・ギアシャフトの製造者に対し、原材料への超音波探傷検査を

追加させるため、ＡＭＳ６３０８棒材の調達要件を改訂させた。

2.10.4 ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトに関するエンジン製造者の見

解

(1) インプット・ギアシャフト製造のための原材料について超音波探傷検査の

義務付けの実行可能性を再検討する。
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(2) 不純物については、アルミニウム（Ａｌ）、カルシウム（Ｃａ）、シリコン

（Ｓｉ）及び酸素（Ｏ）から成り、ＡＭＳ６３０８棒材の鋳造時に原材料の

中に混入したものと思われる。

(3) 鋳造過程で融解した金属を注入するノズルは、クリーンであることを確認

し、使用後は毎回交換している。

(4) 破断したインプット・ギアシャフトを製造する際に使用されたものと同じ

ロットの原材料から、２４台のインプット・ギアシャフトが製造された。

これら２４台のうち２１台のインプット・ギアシャフトは、現在運用中で

ある。

(5) ＰＷ１５０Ａの２段目ピニオン・ギアの原材料は、ＡＭＳ６３０８が使用

された。

これは、１９９９年以降ＰＷ１２０とＰＷ１２３シリーズのインプット・

ギアシャフトの生産においても使用してきた。

(6) ＰＷ１２０及びＰＷ１２３のインプット・ギアシャフトの稼働時の応力レ

ベルについては、ＰＷ１５０Ａのコンポーネントと同等である。

現在運用中の４９０台のＰＷ１５０Ａのエンジンは、３００万時間以上の

運用実績があり、運航中の１,５００台以上のＰＷ１２０とＰＷ１２３のイ

ンプット・ギアシャフトのグループは、約２,５００万時間の運用実績があ

る。

(7) これらのサービス経験から、材料に関連するインプット・ギアシャフト破

断の飛行時間当たりの事象発生率は、２.９×１０ より少ないことが期待－８

される。

(8) 今回の重大インシデントについてリスク評価を行った。

リスク評価は、事象の重大度（severity）と発生確率の組み合わせで行わ

れる。今回の重大インシデントの重大度はSignificant－Level 3、発生確率

はRemote/Seldom－Dであるので、リスク・レベルは３Ｄと評価され、超音波

探傷検査等の再発防止策実施後のリスク・レベルはLOWとなる。

（付図５参照）

３ 分 析

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。
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３.２ 航空機の耐空証明等

同機は、有効な耐空証明を有し、所定の点検及び整備が行われていた。

３.３ 気象の関与

当時の気象状態は、本重大インシデントの発生に関連はなかったものと推定される。

３.４ 同機が離陸上昇中にＮｏ.１エンジンに異常が発生した時機

(1) 2.1.1に記述したとおり、同機が高度約３,８００ftを上昇中、９時３４分

１９秒にＮｏ.１エンジンのマスター・コーション・ライトが点灯し、ＣＶＲ

の記録に「ドーン」の衝撃音が発生していること、同２３秒にはオイル・プ

レッシャーの警報灯が点灯し、及び同２４秒にはＮＬが約４７％に急激に低

下したこと

(2) 2.1.2の機長及び副操縦士の口述から離陸上昇中、高度２,５００ft付近で

「ドーン」と何か爆発したような大きな衝撃音が聞こえ、Ｎｏ.１エンジン

ＰＥＣの注意灯が点灯し、Ｎｏ.１エンジンのオイルプレッシャーの警報灯が

点灯したこと、及びその後Ｎｏ.１エンジンを停止したこと

から、同機は高度３,８００ft付近を上昇中、Ｎｏ.１エンジンから衝撃音が発生し

た時に、エンジンが破損したものと推定される。

３.５ Ｎｏ.１エンジンＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトの破断経過

2.9.1.1(1)に記述したとおり、ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトは、表

面下部の不純物（長さ０.０３in）が含まれていた部分に応力及びひずみの集中箇所

ができて、疲労き裂が生成され、シャフトの回転によるねじれによって疲労き裂が
． ．

シャフトの形状に沿って螺旋状にシャフトの内側から外側の方向へと進展して、破断

に至ったものと推定される。

また、2.9.1.1(2)及び(4)に記述したとおり、疲労き裂は、ヘリカル・ギア部材中
．

の不純物を起点として生成され、繰り返し応力によって破断に至ったもので、最終的

な破壊までのサイクル数は、最も長いき裂の疲労縞から、１８２,０００サイクルと
．

推定される。

３.６ Ｎｏ.１エンジンＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトへの不純物混

入要因

2.9.1.1(3)に記述したように、ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトには、

製造時に使用された棒材の原材料ＡＭＳ６３０８とは成分が異なる、アルミニウム

（Ａｌ）、カルシウム（Ｃａ）、シリコン（Ｓｉ）及び酸素（Ｏ）から成る不純物が含

まれていた。
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原材料の中に不純物が混入したことについては、原材料製造時の精錬段階におい

て、鋼中に存在する不純物である浮遊物（酸化物）を完全に除去することは、一般に

現在の製造技術では難しいことから、原材料に浮遊物である残渣が存在していた

こと、または融解してろ過された材料を鋳型に流し込むときに不純物が混入したこと
．

等の可能性が考えられる。

３.７ エア・インレット部のＲＧＢインプット・シャフト及びＲＧＢカップリン

グ・シャフトの破断要因

2.9.1.2に記述したとおり、エア・インレット部のＲＧＢインプット・シャフト及

びＲＧＢカップリング・シャフトが破断したことについては、ＲＧＢヘリカル・イン

プット・ギアシャフトが高速で回転中疲労破断したことにより、ＲＧＢヘリカル・イ

ンプット・ギアシャフトにねじれによるオーバーロードが発生し、シャフトの縁部分

及びシャフト隔壁部が引き裂かれ、最終的に破断したものと推定される。

３.８ ＨＰＴ、ＬＰＴ及びＰＴの破壊経過

2.9.1.3(1)～(3)に記述したとおり、ＨＰＴ、ＬＰＴ及びＰＴのすべてのタービン

部が破断・損傷したことについては、ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトが

疲労破断したため、これらの部分にオーバーロードが発生して２次破壊が起こったこ

とによるものと推定される。

３.９ Ｎｏ.１エンジン・ケースの破損経過

ＲＧＢカップリング・シャフトが破断後、その破断片がエンジン・ケースに衝突

したため、2.8.1(4)に記述したとおり、ＲＧＢカップリング・シャフトの破断片の一

部がケースを突き破り、ケースの別の場所にも破断片の衝突による大きな穴が空いた

ものと推定される。

３.１０ Ｎｏ.１プロペラがフェザー状態とならなかった要因

2.1.2(1)及び(2)に記述したように、機長及び副操縦士は、離陸上昇中Ｎｏ.１エン

ジンに異常が発生し、Ｎｏ.１エンジンを停止した時、Ｎｏ.１プロペラがフェザー状

態とならなかったと述べている。

Ｎｏ.１プロペラがオルタネート・フェザー状態とならなかったことについては、

2.9.2.1に記述したように、Ｎｏ.１プロペラのフェザリング・ポンプ駆動用モー

ターが不良であったためと推定される。

モーターが不良であったことについては、モーターの永久磁石の腐食により、モー

ターのケース内側から永久磁石が外れ、電機子が永久磁石と接触して双方とも損傷し

たためと推定される。
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なお、本重大インシデントの場合、2.10.2に記述したとおり、ハイプレッシャー・

ポンプの油路がＲＧＢインプット・シャフトの破断により断たれたため、マニュア

ル・フェザリングも機能しなかった。

同じく、2.10.2に記述したように、マニュアル・フェザリングとオルタネート・

フェザリングがともに機能しない場合には、カウンター・ウェイトの効果によってプ

ロペラは不完全なフェザー角度で回転するが、この場合における航空機性能への影響

や対応措置等については同社の規定類には記載されていなかった。本重大インシデン

トにおいては、結果的に深刻な事態には至っていないが、運航乗務員の作業負荷を増

大させたこと等を考慮すれば、不完全なフェザー角度に関し航空機性能への影響を評

価し、必要があれば対応措置等について関連する規定類に含めるべきである。

また、本重大インシデントのようにエンジンが破損し、潤滑機能が損なわれたよう

な場合、空転を続けているプロペラによりＲＧＢのベアリング等への２次損傷を与え

る可能性も考えられる。

本重大インシデントを踏まえ、また、2.9.2.3に記述したように他の同型モーター

にも同様の損傷があったことを考慮すれば、モーターの品質を評価し、必要があれば

その向上を図るべきである。

３.１１ エンジン部品製造過程における品質管理の改善

本重大インシデントにおいては、３.５及び３.６に記述したとおり、エンジン部品

製造段階において、部材供給者における棒材の製造過程で混入した不純物が起点とな

り疲労破壊が生じたことが推定される。

材料の疲労強度は金属組織の不均一性の影響を著しく受ける。

疲労破壊の防止のためには、部材中に可能な限り応力及びひずみの集中箇所を作ら

ないようにすること、及び疲労破壊の起点となりうる不純物を残さないようにするこ

とが重要である。

エンジンの製造者は、ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトの製造過程にお

ける材料の品質管理において、原材料への不純物が混入しないように部材供給者及び

部品製造者による製品の品質管理（品質保証）の詳細を把握し、部材供給者及び部品

製造者を含む全社的な品質管理の改善を継続する必要がある。

３.１２ 本重大インシデントにおけるリスク評価

エンジンの製造者は、リスクの重大度は、ＩＦＳＤ（In-flight shut down）が発

生したことによって、Significant－Level 3としている。

しかし、今回の重大インシデントでは、フェザリング・ポンプ駆動用モーターが不

良であったこと及びＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトの破断により油路が

断たれたことから、プロペラのフェザリングの全機能が不作動となっていた。
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ＩＦＳＤ発生後の運航の安全性にはフェザリング機能が大きく関わることから、本

重大インシデントのリスク評価をＩＦＳＤ発生のみから行うことには疑問があり、エ

ンジン単体ではなく航空機全体の安全性から評価すべきである。また、この評価

には、不完全なフェザー角度となった場合における航空機性能への影響の評価やフェ

ザリング・ポンプ駆動モーターの品質の評価を含めるべきである。

４ 原 因

本重大インシデントは、同機が離陸上昇中、Ｎｏ.１発動機のＲＧＢヘリカル・イ

ンプット・ギアシャフトが疲労破断したため、脱落し、破断片が飛散したことによ

り、発動機ケースの破損、後段のＨＰＴのブレード並びにＬＰＴ及びＰＴのブレー

ド及びベーンが破壊され、発動機が破損したことによるものと推定される。

ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトが疲労破断したことについては、ヘ

リカル・ギア部材中の不純物を起点として疲労き裂が生成され、繰り返し応力に
．

よって破断に至ったものと推定される。

５ 安全勧告

運輸安全委員会は、本重大インシデントの発生に鑑み、カナダ航空局（ＴＣＣＡ）

に対し、次のことについて検討し、必要な処置を講ずることを勧告する。

(1) エンジンのＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトの製造時における不

純物の混入により本重大インシデントが発生したことを踏まえ、Ｐ＆ＷＣ社は、

ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフトの製造について、部材供給者及び

部品製造者を含む全社的な品質管理の改善を図る必要がある。

(2) Ｐ＆ＷＣ社はリスクの重大度をＩＦＳＤが発生したことのみを評価し、

Significant－Level３としているが、本重大インシデントでは、ＩＦＳＤに加え、

停止エンジン側のプロペラのフェザリング・システムの全機能が不作動となっ

た。

本重大インシデントのリスク評価は、ＩＦＳＤを発生したエンジン単体ではな

く、航空機全体の安全性から再評価する必要があり、その結果により、必要があ

れば、安全上の措置を講じるべきである。



- 21 -

６ 参考事項

本重大インシデントの再発防止を図るためエンジン製造者及び同社が講じた措置

は、以下のとおりであった。

６.１ エンジン製造者が講じた措置

(1) 技術通報の発行

エンジンの全体的な信頼性と耐久性を改善するために、２００９年５月７日

付け技術通報（Service Bulletin）ＰＷ１５０－７２－３５２２９及び第１回

改訂版を同年５月８日付け、第２回改訂版を同年５月１２日付けで発行した。

同様の破断をなくするために、不純物の影響が及んだＲＧＢインプット・ギ

アシャフトを２０１１年６月１日までに新品と交換するように通報した。

(2) ＲＧＢ１段目インプット・ギアシャフトの特別点検の通報

日本で飛行中にエンジンをシャットダウンする事象が発生したことにより、

１段目インプット・ギアシャフト及びＲＧＢフランジ・カップリング・シャフ

ト・アセンブリーの目視による点検を指示する、次の内容のＳＩ（特別点検）

を、２００９年３月２７日付けで発行した。

再発防止のため、該当するすべてのエンジンの点検を１００フライト時間を

超えない範囲で実施すること。

６.２ 同社が講じた措置

(1) ＲＧＢインプット・ギアシャフトの交換

技術通報（ＳＢ）ＰＷ１５０－７２－３５２２９の通報を受ける前に、事前

に該当エンジンの情報を入手し、技術指令によりＲＧＢインプット・ギアシャ

フトのボア・スコープ検査を実施し、２００９年５月３日完了した。その後、

本通報を受け、エンジンを取り卸すための技術指令を発行し、同９月１８日に

取卸しを完了した。また、当該技術通報によるＲＧＢインプット・ギアシャフ

トの交換を完了した。

(2) ２００９年３月２７日付けのＳＩ（特別点検）を受け、技術指令により使用

中のエンジンの点検を同４月８日までに実施した。
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鹿児島空港

国分VOR/DME

９時３４分 
第 1 エンジン異常発生地点 
高度約３,８００ft 

種子島空港

N 

50km 0 

付図１ 推定飛行経路図 

（種子島空港出張所０９時観測値） 

風向 ３００° 
風速 ２４kt 
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付図２ ボンバルディア式ＤＨＣ－８－４０２型三面図 
 

単位：ｍ 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 32.83

28.42 

8.34 



付図３ ＰＷ１５０Ａ型エンジン 

ＲＧＢモジュールを 
介してプロペラへ 

燃焼セク 
ション 高圧コンプレッサー 

第３段低圧コンプレッサー 

PT 
PTベーン LPTベーン 

前方 

拡大図Ａ 排気 
ダクト 

RGB : Reduction Gear Box（減速ギヤボックス） 

タービン 
セクション 

コンプレッサー 
セクション 

HPタービンブレード 

LPタービンブレード 
エア・インレット 
セクション 

拡大図Ａ  

[Front] 
Coupling shaft diaphragm Coupling shaft      

diaphragm [Rear] 

破断面 

RGB Helical Input Gear Shaft 

RGB Input Shaft

RGB Coupling Shaft 
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付図４ ＤＦＤＲの記録 
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付図５ Ｐ＆Ｗエンジンのリスク評価（１／３） 
  

(Hazard Severity) 

 

 

 

 

 

 

 

 
 
  (Hazard Probability) 

 

3D
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付図５ Ｐ＆Ｗエンジンのリスク評価（２／３） 
 

(Hazard Severity の定義) 
 
 
 
 
 
 
 
  

 (Hazard Probability の定義) 
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付図５ Ｐ＆Ｗエンジンのリスク評価（３／３） 
 

（Risk Control Decision）  
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写真１ 重大インシデント機 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 写真２ ＲＧＢヘリカル・インプット・ 
  ギアシャフト破断状況 

 

FWD 



- 30 - 

 

 
 

 

 

 

 

 
 
 
 
 
 
 

写真４ ＲＧＢインプット・シャフトの破断状況 
 
 
 
 
 

 
 

写真３ 破断したＲＧＢヘリカル・インプット・ 
ギアシャフト 
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写真５ ＲＧＢカップリング・シャフトの破断状況 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

写真６ ＲＧＢヘリカル・インプット・ギアシャフト 

 

 

RGB Helical Input 
Gear shaft 

破断部
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写真７ 疲労き
●

裂の拡大図 
 

 

 

 

 

 

 

 

写真８ ＥＤＡＸによる成分分析結果 

 

混入物の場所 

ギア歯 

含有物 
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写真９ 疲労き
●

裂開始点 
 

拡大図 
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写真１０ 破断したＬＰＴブレード 
 

 

 

 

 

 

 

 

写真１１ 破断したＰＴブレード 
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写真１２ 損傷したＨＰＴブレード 
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写真１３ 破損したエンジン・ケーシング 
 
 

突き出たＲＧＢカッ

プリング・シャフト 
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写真１４ フェザリング・ポンプのモーター 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

写真１５ 損傷したフェザリング・ポンプ用モーター 
 
 

フェザリング・ポンプ モーター

損傷した永久磁石 
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写真１６ 損傷した電機子 
 

 

損傷箇所


