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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＞ 

日本航空株式会社所属ボーイング式７７７－２００型ＪＡ８９７８は、令和２年 

１２月４日（金）、同社の定期９０４便として那覇空港を離陸し、東京国際空港へ向

けて上昇中、那覇空港の北約５０km の海上、ＦＬ１７０において、機体に振動を伴

う異音が発生するとともに、左側エンジン（第１エンジン）の異常を示す計器表示が

                                                                   
*1 「ＦＬ」とは、標準大気の圧力高度で高度計規正値を２９.９２inHg にセットしたときの高度計の指示（単位

は ft）を１００で除した数値で表される高度である。日本では通常１４,０００ft 以上の飛行高度はフライト

レベルが使用される。例として、ＦＬ１７０は１７,０００ft を表す。 



 

あったため、機長は、当該エンジンを停止させ、管制機関に緊急事態を宣言の上、同

空港へ引き返した。 

着陸後の点検において、同エンジンのファンブレードの破断及びカウリング等の一

部の脱落並びに胴体及び水平尾翼の損傷が確認された。同機には、機長のほか乗務員

１０名及び乗客１７８名計１８９名が搭乗していたが、負傷者はなかった。 

 

＜原因＞ 

本重大インシデントは、離陸上昇中に左側エンジンのファンブレードが破断したこ

とにより、同エンジンが破損し、同エンジンの部品等及びカウリング等の一部が脱落

するとともに、飛散した部品により機体が損傷したものと認められる。 

ファンブレードが破断したことについては、ファンブレード製造時の研磨工程で中

空構造の内部表面に溶着したノジュール*2が起点となり亀裂が発生したものと推定さ

れ、その後の定期検査でも発見されることなく運航が継続されたため、疲労破壊に

至ったものと推定される。 

定期検査で亀裂が発見されなかったことについては、用いられたファンブレードの

検査手法及び検査間隔が、亀裂が発生したフィレット部の欠陥を検出するためには不

十分なものであったことが関与したものと考えられる。 

 

 

 

 

 

 

                                                                   
*2 本報告書において、「ノジュール」とは、母材に付着している小さな粒状の小塊をいう。 



 

 

本報告書で用いた主な略語は、次のとおりである。 

 

ＡＳＢ   ：Alert Service Bulletin 

Ａ/Ｔ   ：Auto Throttle 

ＢＣＣ   ：Body-Centered Cubic 

ＣＦＲＰ  ：Carbon Fiber Reinforced Plastics 

ＣＳＮ   ：Cycle Since New 

ＣＶＲ   ：Cockpit Voice Recorder 

ＤＦＤＲ  ：Digital Flight Data Recorder 

ＥＥＣ   ：Electronic Engine Control 

ＥＩＣＡＳ ：Engine Indication and Crew Alerting System 

ＥＰＲ   ：Engine Pressure Ratio 

ＦＡＡ   ：Federal Aviation Administration  

ＦＣ    ：Flight Cycle 

ＦＣＳＢ  ：Fan Cowl Support Beam 

ＦＥＧＶ  ：Fan Exit Guide Vane 

ＦＥＳＥＭ ：Field Emission Scanning Electron Microscope 

ＦＦ    ：Fuel Flow 

ＦＬ    ：Flight Level 

ＦＭＵ   ：Fuel Metering Unit 

ＦＰＵ   ：Fuel Pump Unit 

ＨＣＰ   ：Hexagonal Close-Packed 

ＩＤＧ   ：Integrated Drive Generator 

ＬＣＦ   ：Low Cycle Fatigue 

ＬＥ    ：Leading Edge 

ＬＰＣ   ：Low Pressure Compressor 

ＭＧＢ   ：Main Gear Box 

ＭＴＲ   ：Micro Textured Region 

ＮＴＳＢ  ：National Transport Safety Board 

ＰＮ    ：Part Number 

ＰＯＤ   ：Probability of Detection 

Ｐ＆Ｗ   ：Pratt & Whitney 

ＳＢ    ：Service Bulletin 

ＳＩ    ：Special Instruction 



 

 

ＳＮ    ：Serial Number 

ＴＡＩ   ：Thermal Acoustic Image 

ＴＥ    ：Trailing Edge 

Ｔ/Ｌ   ：Thrust Lever 

ＴＳＮ   ：Time Since New 

ＵＴ    ：Ultrasonic Testing 

 

単位換算表 

 

１ft  ：０.３０４８ｍ 

１in  ：２５.４０mm 

１lb  ：０.４５３６kg 

１kt  ：１.８５２km/h（０.５１４４m/s） 
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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 

日本航空株式会社（以下「同社」という。）所属ボーイング式７７７－２００型Ｊ

Ａ８９７８（以下「同機」という。）は、令和２年１２月４日（金）、同社の定期 

９０４便として那覇空港を離陸し、東京国際空港へ向けて上昇中、那覇空港の北約 

５０km の海上、ＦＬ１７０において、機体に振動を伴う異音が発生するとともに、

左側エンジン（第１エンジン）の異常を示す計器表示があったため、機長は、当該エ

ンジンを停止させ、管制機関に緊急事態を宣言の上、同空港へ引き返した。 

着陸後の点検において、同エンジンのファンブレードの破断及びカウリング等の一

部の脱落並びに胴体及び水平尾翼の損傷が確認された。同機には、機長のほか乗務員

１０名及び乗客１７８名計１８９名が搭乗していたが、負傷者はなかった。 

 

１.２ 航空重大インシデント調査の概要 

本件は、航空法施行規則（昭２７運輸省令５６）第１６６条の４第７号に規定され

た「発動機の破損（破片が当該発動機のケースを貫通した場合に限る。）」に準ずる

事態（同条第１８号）に該当*3し、航空重大インシデントとして取り扱われることに

なったものである。 

 

1.2.1 調査組織 

運輸安全委員会は、令和２年１２月４日、重大インシデント発生の通報を受け、

本重大インシデントの調査を担当する主管調査官ほか２名の航空事故調査官を指名

した。 

 

1.2.2 関係国の代表 

本調査には、重大インシデント機の設計・製造国であるアメリカ合衆国の代表及

び顧問が参加した。 

 

1.2.3 調査の実施時期 

令和２年１２月 ５ 日～１３日    現場調査及び口述聴取 

同 年１２月２８日        航空局への情報提供（別添） 

                                                                   
*3 本件は破片が発動機のケースを貫通した事態ではなかったが、発動機の破損に伴って部品や破片が飛散して

おり、これに「準ずる事態」である。 
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令和３年 ２ 月 １ 日～ ５ 日    エンジンの分解調査 

同 年 ６ 月１４日～１９日   第１段低圧コンプレッサーブレード（以下

「ファンブレード」という。）の工程検査等

詳細調査（アメリカ合衆国の国家運輸安全委

員会（ＮＴＳＢ）調査官参加の下、エンジン

の設計・製造者であるＰ＆Ｗ社の施設で実施） 

同 年 ６ 月２１日～２６日  インレット、ファンカウル、リバースカウ

ルの詳細調査（ＮＴＳＢ調査官参加の下、ア

メリカ合衆国内の機体の製造者であるボー 

イング社の工場で実施） 

 

1.2.4 航空局への情報提供 

令和２年１２月２８日、航空局に対して、調査の過程で得られた情報として、

「ファンブレードの破断」についての事実を提供した（別添）。 

 

1.2.5 経過報告 

令和３年１１月１８日、その時点までの事実調査結果に基づき、国土交通大臣に

対して経過報告を行い、公表した。 

 

1.2.6 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。 

 

1.2.7 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 

機長及び副操縦士の口述並びに飛行記録装置（以下「ＤＦＤＲ」という。）の記録

によれば、重大インシデントの発生状況は、概略次のとおりであった。 

那覇空港出発前に、両エンジンも含め機体の飛行前点検を実施したが異常はな

かった。那覇空港を１１時４４分に離陸し、ＦＬ３９０へ上昇中、１１時５２分

ごろ、那覇空港の北約５０km の海上、ＦＬ１７０において、機体に異音及び振
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動を感じるとともに、左側エンジンの異常を示す計器表示を認めたため、飛行高

度を維持しながら左側エンジンの出力を低下させた。同時刻ごろ、ＥＩＣＡＳ*4

に左側エンジンの回転がアイドル未満になったことを示す「ENG FAIL L」

（Caution）メッセージが表示されたため、直ちに同メッセージの対応として定

められている手順に従って、左側エンジンの停止操作を行うとともに、緊急事態

を宣言の上、那覇空港へ引き返すことを決定した。エンジンの停止操作を行った

後も、機体の振動は着陸するまで続いた。１２時２３分那覇空港に着陸し、滑走

路上に停止した。１３時２６分ごろ、牽引車により駐機場に移動し乗客は降機し

た。負傷者はなく、機内に煙や異臭の発生もなかった。 

同機の飛行計画の概略は、次のとおりであった。 

飛行方式：計器飛行方式、出発地：那覇空港、移動開始時刻：１１時３０分、

巡航速度：４８１kt、巡航高度：ＦＬ３９０、目的地：東京国際空港、 

所要時間：１時間４９分、持久時間で表された燃料搭載量：３時間３２分、 

搭乗者数：１８９名 

 

本重大インシデントの発生場所は、那覇空港の北約５０km（北緯２６度４４分１１

秒、東経１２７度３０分２８秒付近）、ＦＬ１７０であり、発生日時は、令和２年 

１２月４日１１時５２分ごろであった。 

２.２ 人の負傷 

負傷者はなかった。 

                                                                   
*4 「ＥＩＣＡＳ」とは、エンジン及び諸系統の作動状態を表示するとともに、異常が発生した場合、異常の状

態を視覚的かつ聴覚的に操縦士に知らせる機能をもったシステムである。  

図１ 推定飛行経路（図の説明については 2.11.9 参照） 
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２.３ 航空機の損壊に関する情報 

2.3.1 損壊の程度 

小  破 

 

2.3.2 航空機各部の損壊の状況 

左側エンジン            破損 

左側エンジンインレット       損傷 

左側エンジンファンカウル      損傷 

左側エンジンリバースカウル     損傷 

左側水平尾翼前縁部         損傷 

胴体左側前方及び胴体左側後方    損傷 

左側フラッペロン及びフェアリング  損傷 

左側ストラット及びフェアリング   損傷 

２.４ 航空機以外の物件の損壊に関する情報 

航空機以外の物件の損壊はなかった。 

 

２.５ 航空機乗組員等に関する情報 

(1) 機 長 ４４歳 

定期運送用操縦士技能証明書（飛行機）    令和元年１１月２７日 

限定事項 ボーイング式７７７型       平 成 ２ ３ 年 ３ 月 ３ 日 

第１種航空身体検査証明書 

有効期限                  令 和 ３ 年 ８ 月 ４ 日 

総飛行時間                   ９,７７８時間５２分 

同型式機による飛行時間             ４,６２３時間１４分 

左側エンジン及びカウリング等の損傷 胴体左側後方の損傷 

左側水平尾翼前縁の損傷 胴体左側前方の損傷 

左側フラッペロンの損傷 

左側ストラット及びフェアリングの損傷 

図２ 主な損傷部位 
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最近３０日間の飛行時間              ３５時間５６分 

(2) 副操縦士 ４８歳 

事業用操縦士技能証明書（飛行機）      平 成 ９ 年 ５ 月 １ ６ 日 

限定事項 ボーイング式７７７型         平成１１年７月２９日 

第１種航空身体検査証明書 

有効期限                  令 和 ３ 年 ２ 月 ８ 日 

総飛行時間                  １０,６２５時間４６分 

同型式機による飛行時間            １０,３３０時間１７分 

最近３０日間の飛行時間              ３５時間１０分 

 

２.６ 航空機に関する情報 

2.6.1 航空機 

型   式                  ボーイング式７７７－２００型 

製 造 番 号                           ２７６３７ 

製造年月日                     平 成 ９ 年 ６ 月 １ ６ 日 

耐空証明書                      第２００９－１４６号 

有効期限 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                      ５４,１５８時間 

定期点検 （Ａ整備､令和２年１０月２８日実施）後の飛行時間           ２２９時間 

 

2.6.2 エンジン 

第１エンジン（左側エンジン） 

型   式         プラット・アンド・ホイットニー式ＰＷ４０７４型 

製 造 番 号                         Ｐ７７７１２６ 

製造年月日                     平成１９年３月２８日 

総使用時間                             ２５,５７０時間 

定期点検（前回のオーバーホール､平成３０年７月３０日実施）後の飛行時間    ５,０２１時間 

第２エンジン（右側エンジン） 

型   式         プラット・アンド・ホイットニー式ＰＷ４０７４型 

製 造 番 号                          Ｐ７７７１１５ 

製造年月日                    平 成 １ ５ 年 ３ 月 ６ 日 

総使用時間                           ３３,５９５時間 

定期点検（前回のオーバーホール､平成３０年５月１８日実施）後の飛行時間    ５,３２１時間 
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2.6.3 燃料及び潤滑油 

燃料は航空燃料ジェットＡ－１、潤滑油はモービルジェットオイルⅡであった。 

 

２.７ 気象に関する情報 

重大インシデント発生時間帯の那覇空港の航空気象の観測値は次のとおりであった。 

11 時 00 分 風向 北北東、風速 ８m/s、視程 ７km、天気 弱い雨、 

気温 １８℃、 露点温度 １６℃、海面気圧 １,０１９hPa 

 

２.８ 記録装置に関する情報 

同機には、２５時間記録可能なアメリカ合衆国ハネウェル社製のＤＦＤＲ及び２時

間記録可能なアメリカ合衆国アライドシグナル社製の操縦室用音声記録装置（以下

「ＣＶＲ」という。）が装備されていた。これらの記録装置には、本重大インシデン

ト発生当時の記録が残されていた。 

ＤＦＤＲ及びＣＶＲの時刻校正は、管制交信記録に記録された時報と、ＤＦＤＲに

記録されたＶＨＦ無線送信信号及びＣＶＲに記録された管制交信を対応させることに

より行った。 

 

２.９ 重大インシデント現場及び損壊に関する情報 

2.9.1 重大インシデント現場の状況 

重大インシデントの現場は、那覇空港の北約５０km の海上、ＦＬ１７０であっ

た。 
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2.9.2 損壊の細部状況 

(1) 左側エンジンのファンブレード２２枚のうち１枚（１６番）が根元部から、

１枚（１５番）が中間部から破断しており、破片は発見されなかった（図

４）。１６番ファンブレードの破断面には疲労破壊の痕跡を認めた。

（2.11.5 参照） 

  

図３ エンジンの各部名称（Ｐ＆Ｗ社提供） 

図４ ファンブレードの破断 
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(2) ファンケースは、ファンブレードが破断しても破片が突き抜けないように

アラミド繊維（ケブラー）で強化されている。そのケブラーの一部が膨らん

で外側の層のみが破れていたが、ファンブレードやエンジンの部品等が貫通

した痕跡は認められなかった（図５赤丸）。 

 

 

図５ ファンケースの状態 

ファンケースの膨らみ及び破れ 正常な状態のファンケース 
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(3) ファンブレードのすぐ後方には、整流を目的としたファンエグジットガイ

ドベーン（以下「ＦＥＧＶ」という。）が計８２枚取り付けられていたが、

これらが全て脱落していた。そのうちの１枚は左側水平尾翼内から発見され

（付図１８）、２枚はリバースカウル内から発見されたが、残りの７９枚は

発見されなかった。同機のＦＥＧＶは、アルミニウム合金製で、ファンエグ

ジットケースの内側にピンで位置決めをし、ファンエグジットケースの外側

からボルト２本で固定される（図６）。ＦＥＧＶ内側の位置決めをするピン

及び外側を固定するボルトは、全てファンエグジットケースに残っており、

ＦＥＧＶは、全てＦＥＧＶ外側の取付部（プラットホーム）が分断されてい

た（図７）。 

 

図６ ＦＥＧＶの取り付け方（Ｐ＆Ｗ社提供） 

ＦＥＧＶ外側はボルト

で固定される。 

ＦＥＧＶ内側はピンで

位置決めされる。 

プラットホーム 

外側 

内側 
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 正常な状態の FEGV 

FEGV 外側を固定するボルトは

ケースに残っていた。 
FEGV 内側を固定するピンに大きな

損傷は認められなかった。 

 

 

 

17
.3

cm
 

17
.3

cm
 

11.4cm 6.6cm 

57.2cm 

内側 
外側 

重量 1.18kg 

図７ ＦＥＧＶの損傷状況 

全ての FEGV が脱落していた。 正常な状態の FEGV 
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(4) カウリング類（インレット、ファンカウル、リバースカウル）が損傷して

いた（付図１９～２１）。左側ファンカウルは約８０％（重量約８３kg）、

右側ファンカウルは約２０％（重量約２６kg）が脱落していた（図９）。

ファンカウルのＣＦＲＰサンドイッチ構造*5に水分等の混入があると接着部

に剥離等が発生する可能性があるため、水分等の混入の調査をしたが、その

痕跡は、認められなかった。 

 

                                                                   
*5 「ＣＦＲＰサンドイッチ構造」とは、一般的にはハチの巣状の箔構造である心材（ノーメックス：難燃性芳

香族ポリマー）を炭素繊維強化プラスチックの表皮板ではさんで接着し一体構造としたもの。 

図８ エンジンとカウリングの名称及び位置 

リバースカウル ファンカウル インレット 

エンジン 

ファン部 

約 356cm 

右側ファンカウル 

展開図 

脱落部位 

約 26 kg 

左側ファンカウル 

展開図 

脱落部位 

約 83 kg 

約 195cm 

図９ ファンカウルの損傷状況及び脱落部位（展開図） 

約
5
2
0c
m 

ファンカウル・サポートビーム 

（FCSB） 

ファンカウル ファンカウル 
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(5) 左側水平尾翼の前縁部が損傷していた。損傷は２か所で、約２８cm の穴

と約２０cm の凹みを認めた。損傷部（穴）の内部にエンジンの部品である

ＦＥＧＶ１枚が入っていた（付図１８）。 

(6) 胴体左側前方に損傷（約２cm の凹み）を認めた（付図１８）。 

胴体左側後方に損傷（約８cm の穴）を認めた（付図１８）。 

 

２.１０ 火災及び消防に関する情報 

 本重大インシデントにおいて火災の発生はなかった。 

 

２.１１ 試験及び研究に関する情報 

2.11.1 左側エンジンの分解調査 

ファンブレードの破断に伴う左側エンジンの損傷状況を調査するため、分解調査

を実施した。その結果の概要は、次のとおりであった（付図３～１７）。 

(1) 全てのファンブレード（１５番及び１６番を除く）に欠損、めくれ、凹み、

曲がり等の損傷を認めた（付図３）。 

(2) エンジン内部の全ての段（ステージ）のステーター及びブレードに打痕、

ひっかき傷、亀裂、外れ、まくれ、欠損等の損傷を認めた。 

(3) ファンケースは外側のケブラーが膨らんで破れていた。ファンケースの内

側はファンブレードの通過部分であるシュラウド（アルミニウムハニカム構

造）が約５cm 削れていた（付図４）。ファンエグジットケースのストラッ

ト部が割れていた（付図５）。 

(4) メインギアボックス（ＭＧＢ）が破壊していた（付図６）。 

(5) ＭＧＢの燃料ポンプ（ＦＰＵ）取付部が割れ、ＦＰＵ及び燃料調量装置

（ＦＭＵ）がＭＧＢから抜け出していた。燃料の漏れはなかった（付図６）。 

(6) ＭＧＢの発電機（ＩＤＧ）取付部が割れ、ＩＤＧがＭＧＢから抜け出して

いた（付図７）。 

(7) ＭＧＢのスターター取付部及び作動油（Ｈｙｄｒａｕｌｉｃ）ポンプ取付

部が割れていた（付図７）。 

(8) 低圧コンプレッサー（ＬＰＣ）のステーターの一部がＬＰＣケースから抜

け出していた（付図８）。 

(9) Ｎ１シャフトとＮ２シャフト同士が擦れた痕跡（擦過痕）を認めた（付図

９）。 

(10) Ｎｏ.１ベアリング・サポートリングの取付部が割れていた（付図１０）。 

(11) ディフューザー／コンバスターは、アルミニウムの溶解物が全体に付着し

白色化していた（付図１１）。 
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(12) 高圧タービン第１段ブレード及び高圧タービンノズルガイドベーンは、ア

ルミニウムの溶解物が冷却孔の内側から噴き出して付着し、孔を塞いでいた

（付図１２）。 

(13) タービンエキゾーストケースのストラットが座屈しており、タービンエキ

ゾーストケースの一部に亀裂が認められた（付図１３）。 

(14) エンジンマウントのベアリングが割れていた（付図１４及び１５）。 

(15) エンジンオイルタンクの取付部が破損していた（付図１６）。 

(16) エンジン制御コンピュータ（ＥＥＣ）の取付部が破損していた（付図  

１７）。 

 

2.11.2 ファンブレードの概要 

ターボファンエンジンのファンブレードには軽量かつ高強度で、延性、耐熱性、

耐食性、加工性のバランスに優れたチタニウム合金が多く用いられてきた。同型式

系列エンジンのファンブレードもチタニウム合金製であり、エンジンごとに２２枚

取り付けられている。ファンブレードの大きさは、根元から先端までの長さが  

４０.５０in、根元の幅が１２.５０in、先端の幅が２２.２５in である。重量は最

大３４.８５lb である（図１１）。 

チタニウム合金には、結晶構造の異なる α 相と β 相の２種類の相が主にあり，

結晶構造はそれぞれ，六方最密充填構造（ＨＣＰ）と体心立方構造（ＢＣＣ）であ

る。チタニウム合金の α 相は高い強度を持っているが機械加工が難しいのに対し、

β 相は機械加工が容易という特徴がある。そこで、チタニウム合金は用途に合わ

せて α 相と β 相の構成割合を変えたα＋β型合金として製造されることが多い。

ターボファンエンジンのファンブレードには、主に α＋β 型合金である、Ti-6Al-

4V 合金（チタニウムに６％のアルミニウム及び４％のバナジウムを加えたもの）

が使用されている。その金属組織は図１０のような形態であり、白い部分のα相と

内部に針状組織をもつ α＋β 相とからなる。 

α相 α＋β相 

図１０ １６番ブレードの母材の金属組織 
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航空機の大型化に合わせてターボファンエンジンも大型化されるようになり、

ファンブレードの軽量化が要求されるようになった。このため、同型式系列エン 

ジンのファンブレードの製造は、軽量化を図るために２枚の厚みのある平板状のチ

タニウム合金材料から機械加工によりファンブレードの凸側と凹側の補強リブ構造

を切削し、切削面の研磨を行った後、これら２枚を拡散接合*6することにより、内

部リブで補強された中空構造を形成している（図１１）。チタニウム合金は熱によ

る影響で機械的性質が変化しやすいため、機械加工による切削工程及び研磨工程で

は切削速度の管理及び十分な冷却が必要となる。なお、中空構造にしたことにより、

ブレードの内部から欠陥が発生する可能性が生じたが、これを検査で検出すること

はブレード表面に発生する欠陥の場合より困難性が高い。 

                                                                   
*6 「拡散接合」とは、部材を密着させ，母材の融点以下の温度条件で，塑性変形をできるだけ生じない程度に

加圧して，接合面間に金属結合を実現して接合する方法。（JIS Z 3001-2） 

図１１ ファンブレード製造の工程（Ｐ＆Ｗ社提供） 

機械加工（切削・研磨） 

拡散接合 ねじり 最終仕上げ 応力除去 最終成型 

完成 
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2.11.3 ファンブレードの整備要目 

ファンブレードは、エンジンごとに取り付けられた２２枚を１セットとして管理

し、２２枚に対し同じタイミングで整備を行う。ファンブレードの整備要目は、同

社の整備規程に定められており、本重大インシデント発生当時の整備要目を抜粋し

て要約すると以下のとおりである。 

(1) １,８００飛行時間ごとに目視による詳細検査を行う。 

(2) １,２５０飛行回数（以下「ＦＣ」という。）ごとにファンブレードを取り

外して根元部の潤滑を行う。 

(3) ６,５００ＦＣごとにファンブレードを取り外してＰ＆Ｗ社の専用施設

（Ｐ＆Ｗイーストハートフォード）に送付し工程検査を行う。工程検査では、

洗浄、蛍光浸透探傷検査、目視検査、ＴＡＩ検査を実施し、必要に応じて超

音波探傷（ＵＴ）検査、放射線探傷検査を実施する。ＴＡＩ検査の要領につ

いては 2.11.7 に後述する。 

 

2.11.4 ファンブレードの整備履歴 

同機の左側エンジンのファンブレードは、１９９６年１月に製造された、部品番

号５６Ａ２０１で、総飛行時間（以下「ＴＳＮ」という。）は、４３,０６４ＴＳＮ、

総飛行回数（以下「ＣＳＮ」という。）は、３３,５２０ＣＳＮであった。 

同機の左側エンジンのファンブレードの整備履歴について、整備記録を確認した

ところ、同社の整備規程に従って整備が実施されており、以下のとおりであった。 

(1) 過去２回のＴＡＩ検査の実施状況は以下のとおりで、異常は認められな

かった。 

① ２０１４年６月７日、３１,１３２ＴＳＮ、２４,４９０ＣＳＮ 

② ２０１８年６月２０日、３８,０４２ＴＳＮ、２９,８８７ＣＳＮ（破断

する３,６３３ＦＣ前） 

(2) ２０１９年８月２４日、ファンブレード根元部の潤滑作業を実施した。 

(3) ２０２０年１１月２日、目視検査を実施して異常は認められなかった。 

 

2.11.5 ファンブレードの詳細調査 

エンジンの設計・製造者であるＰ＆Ｗ社の施設において、ＮＴＳＢの参加の下、

１５番及び１６番ファンブレードの破断後にエンジンに残っていた部分について詳

細な調査を行った。 
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(1) １５番ファンブレードの詳細調査 

エンジンに残っていた１５番ファンブレード（SN:CBDUA62163）の大きさ

は、前縁（ＬＥ）が高さ２７.７５in、後縁（ＴＥ）が高さ２４.５０in で、

重量は２４.２lb だった。ブラックライトにより有機物の付着について調査

を実施したが、バードストライク等の痕跡はなかった。１５番ファンブレー

ドの破断面の目視調査により、疲労破壊の痕跡はなく、同ブレードの破断は、

過大な引張応力及びせん断応力によるものであった（図１２）。 

(2) １６番ファンブレードの詳細調査 

① エンジンに残っていた１６番ファンブレード（SN:CBDUA51421）の大き

さは、前縁（ＬＥ）が高さ５.２５in、後縁（ＴＥ）が高さ８.１３in で、

重量は、１１.５lb だった。ブラックライトにより有機物の付着について

調査を実施したが、バードストライク等の痕跡はなかった。  

② ファンブレード内部の中空部をキャビティという。キャビティは、７つ

に分かれており、ＬＥ側からＡＡ～ＧＡとする（図１３）。目視調査によ

りファンブレードの破断面のキャビティＦＡの凸側面のフィレット部に疲

労破壊の特徴である貝殻状の模様（ビーチマーク）及び放射状の模様（ラ

ジアルマーク）を認めた。亀裂は、起点（ORIGIN）からファンブレードの

凸側面に放射状に進展している（図１４）。起点は、根元から高さ７.００

in、ＴＥから４.５８in の位置にあった（図１３）。 

（凸側面） （凹側面） 
27
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LE 
TE 

図１２ １５番ファンブレード及び破断面 
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 １６番ファンブレード 

起点 
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（凸側面） （凹側面） 

13.97 in 

図１３ １６番ファンブレード破断面 

CONVEX（凸側面） 

CONCAVE（凹側面） 
AA 

図１４ 疲労破壊の起点領域 図１５ 部位名称 

平坦部 

Runout 

フィレット部 

Fillet 

起点 

起点 

リブ部 

Rib 
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③ 起点を電解放出型走査電子顕

微鏡（ＦＥＳＥＭ）によって調

査したところ、起点領域には、

微細組織領域（ＭＴＲ*7）は認

められなかった。起点から 

０.０２０in までは、疲労破壊

の特徴である初期のファセット*8

領域（図１６）であり、この領

域を過ぎると、亀裂はストライ

エーション（飛行回数ごとに破

断面上に形成される縞状の模

様）の成長に移行している（図

１７及び１８）。 

④ 起点から０.０２７～０.１２４

inの領域は、いくつかのＭＴＲ

によるファセットが混在するも

のの、安定した低サイクル疲労*9

（以下「ＬＣＦ」という。）の

成長領域（図１９の青帯）で

あった。安定したＬＣＦ領域を

過ぎると、ストライエーション

は粗くなり、ファセットを伴い

ながら不安定な亀裂の成長を続

け破断に至っている。疲労破壊

の発生時期を特定するために、

ストライエーション数に基づく

亀裂の成長評価を行った。この

評価には、安定したＬＣＦ領域のみを使用し、それ以外の領域で観察され

たストライエーションは評価から除外した。その結果、６,０００ＦＣ以

上に相当するＬＣＦの成長（ストライエーション数）が認められた（図 

                                                                   
*7 「ＭＴＲ」とは、チタニウム合金製品の製造過程で生じる、隣接する金属結晶粒内の結晶方位が揃い、亀裂

が進展しやすい微細組織領域をいう。 
*8 「ファセット」とは、ストライエーションを伴わずに平らな面状に割れが成長する領域をいう。疲労破壊の

初期の段階では、亀裂がファセット成長する。 
*9 「低サイクル疲労」とは、金属材料に比較的大きな繰り返し荷重を作用させた場合において、亀裂先端の材

料に局所的な塑性変形が発生する現象をいう。 

Striation 

Striation 

図１７ ＭＴＲとストライエーション 

100μm 

図１６ ファセット領域 

500μm 

Striation 

図１８ ストライエーション 

20μm 
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１９）。 

⑤ 同機のファンブレードは、

破断する３,６３３ＦＣ前にＴ

ＡＩ検査を実施していたこと

から、検査当時の亀裂の状況を

調査するため、約３,６００Ｆ

Ｃに相当する分のストライ

エーション数を遡り、起点か

らの深さを計測したところ約 

０.０５５inであった（図１９

赤破線）。 

破断面の初期のファセット成長領域、安定したＬＣＦ領域及び疲労破壊

に至る約３,６００ＦＣ前の亀裂の深さを図１９に示す。 

⑥ 起点にはノジュールを認めた。ＦＥＳＥＭによってノジュールの成分を

分析したところ、主にチタニウムとアルミニウムと酸素で構成される組成

物で、ファンブレードの材料（Ti-6Al-4V）と類似していた（図２０）。 

図２０ 疲労破壊の起点及びノジュールの成分 

ノジュール 

ノジュール 

Ti 

Al 

起点 

ノジュールの成分 

ファセット領域 

疲労破壊に至る約 3,600FC 前 

安定したＬＣＦ領域 

疲労破壊の領域 
 

起点 

図１９ 疲労破壊の時期と領域 
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⑦ 起点箇所のノジュールと母材との接合状態を調査するために、ノジュー

ルの半分（Ａ－Ａ）を研磨し、金属組織を調査した。ノジュールの大きさ

は、幅０.００４８in、高さ０.００２７in であった。ノジュールは母材

と溶着しており、溶着部の母材部分に幅０.００３８in、深さ０.００１３

in のα相のクラスターである「α ケース*10」を認めた。α ケースの下部

には、亀裂があった。α ケース領域以外の金属組織の構造は、適切な熱

処理が施されたα＋β型合金（Ti-6Al-4V）の特徴的な金属組織であった

（図２１）。 

⑧ ブレードの破断面領域を切断

し、各キャビティ内面の調査を

行ったところ、キャビティＤＡ、

ＥＡ、ＦＡ及びＧＡの凸側面に複

数のノジュールを認めた（図  

２２）。キャビティの凹側面にノ

ジュールは認められなかった。 

⑨ 起点箇所以外のこれらのノ

ジュールの大きさは、いずれも幅

０.００３in、高さ０.００２in

で、ノジュールは母材と溶着しており、ノジュールが溶着した母材部分に、

幅０.００２in、深さ０.００１inのαケースを認めた。αケース領域以外

の金属組織の構造は、適切な熱処理が施されたα＋β型合金（Ti-6Al-4V）

の特徴的な金属組織であった（図２３）。 

                                                                   
*10 「αケース」とは、母材となるチタニウム合金が高熱の空気又は、酸素にさらされた際に生成する酸素濃化

層で、比較的脆く疲労強度が低下する。 

図２２ 起点箇所以外のノジュール 

αケース 

Ａ 

Ａ 

図２１ 起点のノジュールの溶着

研磨面 A-A 

亀裂 
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2.11.6 火花衝突に関するサービスブレティン（ＳＢ） 

Ｐ＆Ｗ社は、こうしたノジュールの状態を既に把握しており、これはファンブ

レードを製造する際の機械加工の工程で、冷却液の流量が不十分な状態での研磨作

業を行ったことにより、溶融金属が火花状態で飛散し、高温のまま母材に衝突し溶

着する「火花衝突」（Spark impingement）によってできたものであると判断して

おり、火花衝突の可能性のあるファンブレードに関してサービスブレティン（以下

「ＳＢ」という。）を発行し既に運航者に周知している。 

(1) １９９８年１月２８日発行、ＳＢ ＰＷ４Ｇ－１１２－７２－１３９ 

１９９７年９月以前に製造された一部のファンブレードである部品番号

（ＰＮ）５６Ａ２０１に、製造時の機械加工による研磨工程で火花衝突の可

能性があることが判明した。適切な研磨工程を導入し火花衝突の可能性が排

除されたファンブレードについては、ＰＮ５６Ａ２２１として区別化する。 

１６番ファンブレードは１９９６年１月に製造されたＰＮ５６Ａ２０１で、

火花衝突の可能性のあるファンブレードに該当する。 

火花衝突の可能性のあるファンブレードは、計１,９１８枚製造されてお

り、１,５００枚以上が現在も使用されている。 

(2) ２００４年７月１５日発行、アラートサービスブレティン（以下「ＡＳ

Ｂ」という。）ＰＷ４Ｇ－１１２－Ａ７２－２６８ 

特定のファンブレード（ＰＮ５６Ａ２０１を含む）には、製造時の研磨工

程で火花衝突の可能性があり、火花衝突によりノジュールができ、その部分

に高い応力がかかると亀裂が発生する可能性がある。また、ファンブレード

製造時の鍛造工程によるＭＴＲが発生し亀裂が発生している可能性もあるた

め、ＴＡＩ検査を行う。 

 

αケース 
αケース 

  

図２３ 起点箇所以外のノジュールの溶着状態 
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2.11.7 ＴＡＩ検査 

熱音響イメージング（ＴＡＩ）検査は、中空ファンブレードの内部と外部の亀裂

検出に用いられる非破壊検査方法である。ＴＡＩ検査はＰ＆Ｗ社でのみ実施するこ

とができる。ＴＡＩ検査は、ファンブレードに音響エネルギーを与えると、亀裂部

分に摩擦熱が生じる現象を利用している。内部の亀裂で生じた摩擦熱は、ファンブ

レード表面に伝わって欠陥近傍の表面の温度を上昇させるので、これを赤外線カメ

ラによって検出し、その結果を自動的に記録する。ファンブレードの凸側面と凹側

面をそれぞれ３３のフレームに細分化し、ソフトウェア制御による赤外線カメラで

記録する。ファンブレード両面の全域に渡る走査が完了すると、ソフトウェアに

よって画像処理され、全てのフレームが評価モニターに表示される。ソフトウェア

が何らかの兆候を認知するとフレームをハイライト化し検査員に提示する。検査員

は初期の兆候を欠陥反応か、あるいは欠陥によらない疑似反応か判断し、必要に応

じて、ＴＡＩ検査を繰り返す。画像の評価は、複数の検査員で実施し、総合的判断

の上、場合によっては、ＵＴ検査及び放射線探傷検査等の追加の非破壊検査を行う。 

ＴＡＩ検査は、非破壊検査手順書（NDIP-1065：２００５年９月２７日に初版）

に基づき実施される。２０１７年６月２２日に発行されたこの手順書の改訂版Ａで

は、検査機器の校正、システム環境、試験用ブレード点検期間、セットアップ要件

に関する改訂が行われた。改訂版Ａではブレード先端で見つかる兆候の新たな許容

基準も提示した。２０１８年３月１９日に発行された改訂版Ｂでは、欠陥及び疑似

欠陥の表示例のほか、評価工程のフローチャートも追加した。２０１８年４月１０

日に発行された改訂版Ｃでは、評価に関する項目のフローチャートを更新した。 

 図２４ ＴＡＩ検査概略図 
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２０１８年６月１日に発行された改訂版Ｄでは、検査工程の見直しを行った 

改訂版Ｂ、Ｃ、Ｄは全て、２０１８年２月アメリカ合衆国ホノルルにあるダニエ

ル・Ｋ・イノウエ国際空港付近で発生したユナイテッド航空の重大インシデント

（２.１６参照）後に発行された。 

 

2.11.8 ＴＡＩ検査結果の再評価 

Ｐ＆Ｗ社が同機の左側エンジンのファンブレードに対して最後に実施したＴＡＩ

検査は、２０１８年６月２０日で、検査当時最新の非破壊検査手順書（NDIP-1065

改訂版Ｄ）に従い実施していた。ＴＡＩ検査の結果は、デジタルデータで保存され

ており、画面上に画像を表示し再評価することが可能である。破断した１６番 

ファンブレードの起点は、フレーム２８（図２４赤枠）に位置している。図２５は

２０１８年６月に実施したＴＡＩ検査結果（フレーム２８）の画像であるが、欠陥

の存在を示すコントラストの変化は明確には認められなかった。欠陥が存在する場

合、図２６に示すとおり、欠陥が白色で映る。 

 

2.11.9 ＤＦＤＲの記録 

同機に搭載されていたＤＦＤＲの記録について調査したところ以下のとおりで

あった（付図２）。 

11時 52分 16秒 左側エンジンの燃料流量（ＦＦ）が急激に減少し、他のエンジン 

パラメーター値（ＥＰＲ、Ｎ１、Ｎ２）も低下した。 

同 52 分 19 秒 左側エンジンのＮ１（ファン）の振動値が急増し、最大指示値

の“５.０”に達した。 

同 52 分 37 秒 ＥＩＣＡＳに左側エンジンがアイドル未満になったことを意味

する「ENG FAIL L」（Caution）メッセージが表示された。 

同 53 分 18 秒 オートスロットル（Ａ/Ｔ）がオフになった。 

同 53 分 28 秒 左側スラストレバー（Ｔ/Ｌ）がアイドルになった。 

同 53 分 46 秒 左側エンジンの燃料コントロールスイッチがオフになった。 

図２５ フレーム２８の画像 

起点領域 

図２６ 内部欠陥がある場合のサンプル画像 

内部欠陥のサンプル 



 

 - 24 -

2.11.10 ファンブレード破断後のエンジン破損の進捗段階（フェーズ） 

Ｐ＆Ｗ社及びボーイング社は、ファンブレードが破断した場合のその後のエン 

ジン破損の進捗について、同型式系列エンジンの型式証明におけるファンブレード

破断試験等の結果及び解析から、以下の経過をたどると推定している。 

(1) インパクト・フェーズ（ファンブレード破断後０.０～０.０２秒程）：こ

のフェーズでは、破断したファンブレードの破片の遠心力でファンケースに

大きな衝撃力を与えるとともに、最大約１０in のファンケースの変形（膨

らみ）が発生する。この膨らみは、エンジンの回転方向に（波のように）移

動しながら徐々に収束する。ファンケースの膨らみは、ファンカウルの上部

を支えるファンカウル・サポートビーム（ＦＣＳＢ）に損傷を与える可能性

がある（図２７）。 

(2) ランダウン・フェーズ（ファンブレード破断後０.０２～２.０秒程の減速

の過程）：このフェーズでは、ファンブレードの破断に伴い、高速で回転す

るファン部の回転モーメントがアンバランスとなり偏心し、減速の過程で猛

烈な共振が発生する。この時、最大２００Ｇの加速度がエンジンやナセルの

構造部に伝播する可能性がある。 

(3) ウィンドミル・フェーズ（ファンブレード破断後２.０秒～着陸まで）：

このフェーズでは、飛行中に運航乗務員により停止操作を行ったエンジンで

あっても、ファンブレードの破断によりファン部の回転モーメントがアンバ

ランスとなったエンジンは、風車状態となって偏心回転を続けるため、機体

の振動は、着陸まで継続する。 

 

 

 

図２７ ファンケースが膨らむイメージ 

最大で約 10in 膨らみ回転方向に移動する。 
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２.１２ ＴＡＩ検査によりファンブレードの亀裂を検出した事例 

これまでにＰ＆Ｗ社が同型式系列エンジンのファンブレードのＴＡＩ検査で亀裂を

検出した事例は、計７件あった。 

亀裂の発生原因は、７件のうち３件が機械加工による痕跡を起点とするもの、２件

がＭＴＲによるもの、１件が機械加工による痕跡及びＭＴＲによるもの、１件が中空

部に混入していたノジュールとは異なる不純物によるもので、ノジュール部を起点と

した亀裂発生の事例はなかった。 

また、フィレット部（図１５）における亀裂の発生は、本事例が初めてであった。

７件の総飛行回数（ＣＳＮ）は、最少１０,７５５ＣＳＮから最大２９,３５１ＣＳＮ

の範囲で、これに対して同機は３３,５２０ＣＳＮであった。 

 

２.１３ 本事案発生後に国土交通省航空局が講じた対応 

(1) 令和２年１２月４日、本邦内の同型式系列エンジンを搭載する航空機の運航

者に対して、以下のとおり指示した。 

「同型式エンジンのファンブレードの検査について、現行の検査に加えて、

機体にエンジンを取り付けた状態で、初回は、事案発生の翌日（１２月５日）

の最初の飛行までに、以降は５００ＦＣ以内に詳細目視点検及び触診点検を実

施すること。３回に１回（１,５００ＦＣ）は非破壊検査も実施すること。」 

同指示に基づく初回の検査は、翌日までに全機完了し不具合の報告はなかっ

た。 

(2) 令和３年２月２１日、ＰＷ４０００系列型のエンジンを装備したボーイング

式７７７型機の運航を停止するよう国内航空会社に指示するとともに、本邦領

空内における離陸及び着陸並びに上空通過を避けるよう航空情報（ＮＯＴＡＭ）

を発行した。 

(3) 令和３年２月２４日、アメリカ合衆国連邦航空局（以下「ＦＡＡ」という。）

による緊急の耐空性改善命令（ＡＤ２０２１－０５－５１）に基づき、以下の

耐空性改善通報（国空機第１１５８号 ＴＣＤ－９７３６－２０２１）を発行

した。 

「ファンブレードが破損することにより、飛行中に発動機外に破片が飛散し、

発動機及び機体の損傷に至る不具合を防止するため、既に実施した場合を除き、

ＦＡＡが発行したＡＤ２０２１－０５－５１に従って、検査及び必要に応じ交

換を実施すること。」 
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２.１４ 本事案発生後にＰ＆Ｗ社が発行したＳＢ等 

Ｐ＆Ｗ社は、同型式系列エンジンのファンブレードの検査手法及び検査間隔を見直

し、以下の検査指示書（以下「ＳＩ」という。）及びＡＳＢを発行した。その内容を

抜粋し要約すると以下のとおりである。  

(1) ２０２１年２月２２日発行、ＳＩ（No.29F-21) 

ＴＡＩによる検査間隔を６,５００ＦＣ以内から１,０００ＦＣごとに変更す

る。 

(2) ２０２１年５月１２日発行、ＳＩ（No.85F-21）及び２０２１年７月１日発

行、ＳＩ（No.130F-21） 

ＵＴ検査ロボットによる追加検査を実施する。ＵＴ検査ロボットは、プログ

ラミングされたスキャンパターンで自動的にＵＴ検査を行うことができる装置

である。ＵＴ検査ロボットによる欠陥検出能力はＴＡＩ検査よりも高いが、超

音波の反射を利用した欠陥検出技法であるため複雑な形状には向いておらず、

ファンブレード全体の検査を行うものではない。そのためエンジン使用中の応

力レベルが高いファンブレードの凸側面の根元部及び両面の中間部を対象とし

て行う。 

(3) ２０２１年１０月１５日発行、ＡＳＢ ＰＷ４Ｇ－１１２－Ａ７２－３６１ 

ファンブレードの検査手法及び検査間隔を次のとおり改訂する。 

① ファンブレード凸面側の根元部のＵＴ検査を２７５ＦＣごとに実施する。 

② ファンブレード凸側面の中間部のＵＴ検査を５５０ＦＣごとに実施する。 

③ ファンブレード凹側面の中間部のＵＴ検査を５５０ＦＣごとに実施する。 

④ ファンブレードのＴＡＩ検査を１,０００ＦＣごとに実施する。 

 

２.１５ ＦＡＡの緊急の耐空性改善命令 

ＦＡＡは、２０２１年２月２３日、緊急の耐空性改善命令（ＡＤ２０２１－０５－

５１）を発行し、プラット・アンド・ホイットニー式ＰＷ４０７４、ＰＷ４０７４Ｄ、

ＰＷ４０７７、ＰＷ４０７７Ｄ、ＰＷ４０８４Ｄ、ＰＷ４０９０及びＰＷ４０９０－

３型エンジンを装備した航空機は、次の飛行までにファンブレードのＴＡＩ検査を実

施するように指示した。 

 

２.１６ 同種事例 

同型式エンジンのファンブレードが破断しエンジンが破損した事例が２０１８年２

月にダニエル・Ｋ・イノウエ国際空港付近で発生しており、既にＮＴＳＢにより調査
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報告書*11が公表されている。その報告書によると、当時のＴＡＩ検査の要領、施設、

環境及び検査員の教育訓練の一部に不十分な点があったことから、ファンブレードの

欠陥が見逃されたため、疲労破壊に至ったものであり、その後、2.11.7 に記述した

とおり、ＴＡＩ検査の検査手順書の改訂のほか、ＴＡＩ検査施設、環境及び教育につ

いても改善措置が講じられている。同機の左側エンジンのファンブレードは上記の改

善措置が講じられた後にＴＡＩ検査が実施されている。２０２１年２月にもアメリカ

合衆国デンバー国際空港付近で同種事例が発生した。この事案については、（２０２２

年８月現在）ＮＴＳＢにより調査中である。 

 

 

３ 分 析 

 

３.１ 乗組員の資格等 

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 航空機の耐空証明等 

同機は、有効な耐空証明を有しており、同社の整備規程に従って整備（保守及び修

理）が行われていた。 

 

３.３ 気象との関連 

 重大インシデント発生当時の気象は、本件に関連はなかったものと推定される。 

 

３.４ 同機の飛行状況及び運航乗務員の対応 

ＤＦＤＲの記録から、１１時４４分に那覇空港を離陸し、上昇中の１１時５２分 

１６秒まで、左側エンジンの異常を示すデータは、記録されていなかった（付図２）。 

１１時５２分１６秒～１９秒にかけて左側エンジンのＮ１の振動の指示値が急増し、

指示値が振り切れていることから、ファンブレードの破断は、この時に発生したもの

と推定される。同時刻に、左側エンジンのＦＦが低下し、ゼロとなっている。このこ

とは、2.11.10 に記述した、ランダウン・フェーズのファン部が偏心回転しながら減

速する際に共振現象が発生したため、エンジンケースに取り付けられているＭＧＢに

極めて大きな加速度が働きＭＧＢケースが破損し、ＭＧＢからＦＰＵが抜け出したこ

                                                                   
*11 ＮＴＳＢによる航空重大インシデント調査報告書 ２０１８年１０月２９日公表 NTSB ID No.DCA18IA092 
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とにより、エンジンへの燃料供給が止まったものと推定される。これにより左側エン

ジンの燃焼が停止して回転数がアイドル未満となり、１１時５２分３７秒、ＥＩＣＡ

Ｓに「ENG FAIL L」(CAUTION) メッセージが表示されたものと推定される。 

運航乗務員は、管制機関に緊急事態を宣言するとともに、同メッセージへの対応と

して定められている手順に従って対処したものと推定される。 

ファンブレードの破断により、ファン部の回転モーメントがアンバランスとなった

エンジンは、ウィンドミル・フェーズで偏心回転を続けたため、エンジンの振動及び

これに伴う機体の振動は、着陸まで継続していたものと推定される。 

 

３.５ １５番ファンブレードの破断 

2.11.5 に記述したように、１５番ファンブレードが破断したことについては、破

断面の目視調査から、隣接する１６番ファンブレードが先に破断し、その破片が衝突

したことによって過大な引張応力及びせん断応力が作用したため、ファンブレードの

中間部より破断したものと推定される。脱落した部分の重量は、約１０.６lb と推定

される。 

 

３.６ １６番ファンブレードの破断 

2.11.5に記述したように、１６番ファンブレードの詳細調査の結果、疲労破壊の起

点部は、キャビティＦＡのフィレット部であったと認められる。起点部には、ノ

ジュールを認めた。ノジュールは、成分分析の結果から、ファンブレードの材料

（Ti-6Al-4V）に起因するものと推定され、これは、ＳＢ ＰＷ４Ｇ－１１２－７２

－１３９及びＡＳＢ ＰＷ４Ｇ－１１２－Ａ７２－２６８で周知されているとおり、

ファンブレードを製造する際の機械加工の工程で、冷却液の流量が不十分な状態での

研磨作業を行ったことにより、溶融金属が火花状態で飛散し、高温のまま衝突し溶着

してできたものと推定される。ノジュールを凸面側のみに認めたことについては、

ファンブレードの製造工程において、凸面側及び凹面側の２枚の母材を別々に機械加

工及び研磨するためそれぞれの作業時の条件に違いがあったものと推定される。ノ

ジュールが溶着した母材部分にはαケースを認めた。これは高温の溶融金属が母材に

溶着した際に母材のα＋β相が局所的にα相に変化してできたものと考えられる。α

ケースの部分は比較的脆く、疲労強度が低下することから、この部分が亀裂の起点と

なったものと推定される。 
起点から０.０２０inまでは、疲労破壊の特徴である初期のファセット領域と推定

される。起点から０.０２７～０.１２４inの領域は、いくつかのＭＴＲによるファ

セットが混在するものの、安定したＬＣＦの成長領域と推定される。この安定したＬ

ＣＦは、エンジンの使用ごとにファンの回転によりファンブレードに働く大きな引っ
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張り荷重の繰り返しにより生じたものと推定される。安定したＬＣＦ領域を過ぎると、

ストライエーションは均等でなくなり、ファセットを伴いながら不安定な亀裂の成長

を続け破断に至ったものと推定される。 

疲労破壊の発生時期を特定するために、ストライエーション数に基づく亀裂の成長

評価を行った。その結果、亀裂の発生時期は、ストライエーション数から６,０００

ＦＣ以上前と推定され、２０１８年６月に実施した３,６３３ＦＣ前のＴＡＩ検査時

には、深さ約０.０５５inの亀裂が発生していたが、これが検出されなかったものと

推定される（図１９）。脱落した部分の重量は、約２３.４lbと推定される。 

 

３.７ ＴＡＩ検査の欠陥検出能力 

3.7.1 ＴＡＩ検査の欠陥検出確率（ＰＯＤ*12）分析 

非破壊検査の欠陥検出能力を示す指標として欠陥検出確率（ＰＯＤ）分析が用い

られる。    

ＰＯＤは、欠陥（亀裂）のサイズ及び欠陥の部位並びに欠陥の検出手法（探傷検

査の種類）により変化する。 

Ｐ＆Ｗ社は、本事案発生後、これまでに同エンジンのファンブレードのＴＡＩ検

査から得られた実際の欠陥の検出データ及び放電加工を用いて製作したテストピー

スを使用して得られた疑似欠陥の検出データを基にＴＡＩ検査のＰＯＤカーブを作

成し、再評価した。 

２.１２に記述したとおり、Ｐ＆Ｗ社は、ＴＡＩ検査で過去に７件の亀裂を検出

している。亀裂の発生原因は、７件のうち３件が機械加工による痕跡を起点とする

もの、２件がＭＴＲによるもの、１件が機械加工による痕跡及びＭＴＲによるもの、

１件が中空部に混入していたノジュールとは異なる不純物によるもので、ノジュー

ル部を起点とした亀裂発生は本事案が初めてであった。また、Ｐ＆Ｗ社は、亀裂を

検出するごとに、亀裂のサイズ及び亀裂の部位並びにストライエーション数に基づ

いた検査間隔の評価も行っており、これらの評価を基にＴＡＩ検査の間隔を見直す

などの検査指示書の見直しを実施していたものと推定される。しかしながら、フィ

レット部（図１５）における亀裂の発生は、本事例が初めてであった。 

図２８は、再評価されたＴＡＩ検査におけるＰＯＤをグラフ化したもので、 

ファンブレードの部位を６つに分類し、各部位における欠陥の大きさに対する欠陥

検出確率をＰＯＤカーブとして描いたものである。グラフ中の丸印は、過去にＴＡ

Ｉ検査で欠陥を検出した事例であり、丸印の色は欠陥部位を意味する。３.６に記

                                                                   
*12 「ＰＯＤ」とは、欠陥を検出する能力を表す指標である。通常は欠陥のサイズとそれを検出できる確率とを

関係づけるＰＯＤカーブとして表現される。 
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述したとおり、２０１８年６月に実施した１６番ファンブレードのＴＡＩ検査では、

深さ約０.０５５in の亀裂が発生していたものと考えられるが、フィレット部にお

けるこの深さの亀裂のＰＯＤは、図２８の⑥（青色）のカーブから約３５％である

ことから、ＴＡＩ検査による欠陥の検出は難しかったものと推定される。 

ファンブレードの各部位の板厚は、中間部から根元部につれて厚くなり、平坦部

よりフィレット部のほうが厚い。ＴＡＩ検査は、欠陥部の熱反応をブレード表面の

温度上昇によって検出する手法であることから、板厚が厚くなるにつれて検出精度

は低下するものと推定される。 

 

3.7.2 ＴＡＩ検査間隔 

ファンブレードのＴＡＩ検査の間隔は、Ｐ＆Ｗ社により、９０％以上のＰＯＤが

確保されるように決定されていた。しかしその際、それまでにフィレット部に欠陥

が生じた事例がなかったこともあり、フィレット部の欠陥については検出精度が低

下するというＴＡＩ検査の特性が十分に考慮されることのないまま、平坦部を対象

としたＰＯＤ評価に基づいてファンブレードのＴＡＩ検査間隔が決定されたものと

考えられる。 

本事案の亀裂の進展状況について、安定したＬＣＦの成長領域のみを使用して評

価したところ、ファンブレードの亀裂領域には６,０００ＦＣに相当するストライ

エーションが確認されている。また、亀裂の成長に伴って亀裂の進展速度も増加す

図２８ ＴＡＩ検査のＰＯＤカーブ 
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ると考えられる（図３０）。この亀裂

の起点となったフィレット部のＰＯＤ

カーブ（図２８の⑥）において、ＰＯ

Ｄが９０％となる欠陥の深さ０.０８５

～０.０９０in を表す弧を、安定した

ＬＣＦの成長領域に重ね合わせて、ス

トライエーション数を評価したとこ

ろ、これは、ファンブレードが破断に

至る約１,６８０ＦＣ前に相当するもの

と推定された。このことは、フィレッ

ト部におけるＴＡＩ検査では、破断に至る約１,６８０ＦＣ前まで亀裂が成長して

ようやく、９０％の確率での検出が可能になることを意味している（図２９）。 

これらのことから、本重大インシデント発生時の同型式系列エンジンのファンブ

レードの検査手法及び検査間隔は、フィレット部の欠陥を検出するためには不十分

なものであったと考えられる。 

 

3.7.3 Ｐ＆Ｗ社が講じた対応について 

２.１４に記述したとおり、Ｐ＆Ｗ社は、同型式系列エンジンのファンブレード

の検査手法及び検査間隔を見直し、ＳＩ（No.29F-21、No.85F-21、No.130F-21）及

びＡＳＢ ＰＷ４Ｇ－１１２－Ａ７２－３６１を発行した。これによるとＴＡＩ検

査の検査間隔をこれまでの６,５００ＦＣごとから１,０００ＦＣごとへ大幅に短縮

した。このことについては、本重大インシデントで破断した１６番ファンブレード

の破断面の詳細調査の結果を基に、これまで検査間隔を決めるにあたって十分に考

慮されていなかったフィレット部のＴＡＩ検査のＰＯＤを再評価した結果から導き

出されたものである。また、ＴＡＩ検査に加えて２７５～５５０ＦＣごとにＵＴ検

査を実施することとされた。これらの検査間隔の見直しや検査手法の追加は、本事

案のようなフィレット部を起点とした亀裂の早期発見に効果があるものと考えられ

る。 

図２９ 破断までの残りのＦＣの評価 

起点 

約 1,680 FC 

約 6,000 FC 

安定したＬＣＦ成長領域 POD カーブ⑥の 90%

に相当する弧 

図３０ 安定したＬＣＦ成長領域の亀裂の進展及びＰＯＤ 
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3.7.4 最後に実施したＴＡＩ検査 

2.11.8 に記述したとおり、２０１８年６月に実施した最後のＴＡＩ検査につい

ては、同年２月にダニエル・Ｋ・イノウエ国際空港付近で発生したユナイテッド航

空の重大インシデント後に改訂された非破壊検査手順書（NDIP-1065 改訂版Ｄ）に

従い、ＴＡＩ検査の施設、環境及び教育に関して改善措置が講じられた状態で実施

されたが、同検査時に撮影されたフレーム２８の画像について再確認しても、欠陥

は映し出されていなかった。このことから、当時定められていた手順に従って検査

を実施しても、亀裂は発見できなかったものと推定される。 

 

３.８ エンジン部品等の脱落について 

2.9.2 に記述したように、本重大インシデントにより、脱落したと認められるもの

について、その原因及び推定される重量は以下のとおりである。（１５番及び１６番

ファンブレードを除く） 

(1) インレットの一部が脱落したことについては、ファンブレードが破断した後

のインパクト・フェーズで、飛散したファンブレードの破片によりインレット

内面の消音パネルが損傷し、その一部が剥がれたためと推定される。脱落した

部分の重量については明らかにすることはできなかった。 

(2) ファンカウルの一部が脱落したことについては、ランダウン・フェーズで発

生した偏心回転及び共振により、インレットが損傷及び変形し、ファンカウル

の形状が保持できなくなったか、又はファンカウルの前縁部の拘束が弱まった

ため、両側のファンカウルが破壊した可能性が考えられる。脱落した部分の重

量については、左側ファンカウルが約８３kg で、右側ファンカウルが約２６

kg と推定される。 

(3) リバースカウルの一部が脱落したことについては、破断したファンブレード

の破片又は脱落したＦＥＧＶが飛散したことによりリバースカウルが破損した

ためと推定される。脱落した部分については、ＣＦＲＰサンドイッチ構造部の

小範囲であり、破片の重量は軽量であったと推定される。 

(4) ＦＥＧＶが脱落したことについては、ファンブレードが破断した後のインパ

クト・フェーズで発生した約１０in のファンケースの変形を伴う衝撃及び 

ランダウン・フェーズで発生した偏心回転及び共振により、ＦＥＧＶ内側の位

置決めをしているピンがエンゲージ部から外れ、片持ちとなったＦＥＧＶに風

圧による後方への曲げの力が作用し、ＦＥＧＶ外側の取付部（プラットホーム）

がボルトから分断されたためと推定される。ＦＥＧＶは計８２枚取り付いてい

るが、１枚は左側水平尾翼内から発見され、２枚はリバースカウル内から発見
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されたことから、脱落したＦＥＧＶは計７９枚で、その合計重量は、約９３kg

と推定される。 

 

３.９ 水平尾翼及び胴体の損傷について 

２.９に記述したとおり、左側水平尾翼の前縁部が損傷しており、約２８cm の穴及

び約２０cm の凹みを認めたことについては、損傷部（穴）の内部にエンジンの部品

であるＦＥＧＶ１枚が入っていたことから、いずれも３.８で記述した、脱落して飛

散したＦＥＧＶの一部が衝突したことによる損傷と推定される。 

胴体左側後方に損傷（約８cm の穴）を認めたことについては、上記同様ＦＥＧＶ

が飛散して胴体左側後方に衝突した可能性が考えられる。 

胴体左側前方に損傷（約２cm の凹み）を認めたことについては、エンジンのほぼ

真横に位置しており、損傷も軽微であったことから、左側エンジンの破断したファン

ブレードの小さな破片が衝突した可能性が考えられる。 

本重大インシデントにおいて、これら水平尾翼及び胴体の損傷は、同機のその後の

飛行性能に重大な影響を及ぼすものではなかったものと考えられる。 

 

３.１０ 落下物の防止 

本重大インシデントではファンブレードの破断により多くのエンジン関係部品やカ

ウリング部品の一部が脱落して海上に落下したものと推定される。落下部品は、数が

多く、これらの中には、相当の大きさや重量のものが含まれていた。また、２.１６

に記述した同型式系列エンジンによる２件の同種事例においてもエンジンカウリング

等の大型部品の地上への落下が報告されている。これらのような落下物は、地上にお

いて人的及び物的被害を発生させる可能性があることから、機体の設計・製造者及び

エンジンの設計・製造者は、落下物を生じさせかねない不具合の対策を講じるととも

に関連部品の落下防止の対策も講じる必要がある。 

なお、Ｐ＆Ｗ社及びボーイング社は、５章に記述するとおりの再発防止策を講じて

いる。 
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４ 原 因 

 

本重大インシデントは、離陸上昇中に左側エンジンのファンブレードが破断したこ

とにより、同エンジンが破損し、同エンジンの部品等及びカウリング等の一部が脱落

するとともに、飛散した部品により機体が損傷したものと認められる。 

ファンブレードが破断したことについては、ファンブレード製造時の研磨工程で中

空構造の内部表面に溶着したノジュール*13が起点となり亀裂が発生したものと推定さ

れ、その後の定期検査でも発見されることなく運航が継続されたため、疲労破壊に

至ったものと推定される。 

定期検査で亀裂が発見されなかったことについては、用いられたファンブレードの

検査手法及び検査間隔が、亀裂が発生したフィレット部の欠陥を検出するためには不

十分なものであったことが関与したものと考えられる。 

 

 

５ 再発防止策 

 

５.１ Ｐ＆Ｗ社の再発防止策 

(1) ２.１４に記述したとおり、Ｐ＆Ｗ社は、同型式系列エンジンのファンブ

レードの検査手法及び検査間隔を見直し、ＳＩ（No.29F-21、No.85F-21、

No.130F-21）及びＡＳＢ ＰＷ４Ｇ－１１２－Ａ７２－３６１を発行し、ＴＡ

Ｉ検査の検査間隔をこれまでの６,５００ＦＣごとから１,０００ＦＣごとへ大

幅に短縮するとともに、ＴＡＩ検査に加えて２７５～５５０ＦＣごとにＵＴ検

査を実施することとした。 

(2) 2.11.7 に記述したＴＡＩの非破壊検査手順書（NDIP-1065）について、  

２０２１年３月４日、改訂版Ｇを発行し、ＴＡＩ検査の合否基準について、高

い応力を受ける部位における不具合の兆候については、検査員の判断ではなく

チームで検討することとした。異物のサンプル画像の追加及び修正を行った。

これらの改訂に伴い、検査のフローチャートを改訂した。 

  

                                                                   
*13 本報告書において、「ノジュール」とは、母材に付着している小さな粒状の小塊をいう。 
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５.２ ボーイング社の再発防止策 

ＰＷ４０００系列型のエンジンを装備したボーイング式７７７－２００及び７７７

－３００型機について、ファンブレード破断時のインレット、ファンカウル及びリ

バースカウルの保護を強化する複数のＡＳＢを発行し、運航者に周知するとともに、

改修の計画を整備した。内容を抜粋して要約すると以下のとおりである。 

(1) ２０２２年 1 月１３日、ＡＳＢ７７７－７１Ａ００９２「ファンカウル水分

等の混入検査」を発行した。 

このＡＳＢは、ファンカウルに水分等の混入による損傷等が発生していない

か検査し、ファンカウルの健全性を確認するものである。 

左右のファンカウルの外面の塗装にひび割れがないか、また、ファンカウル

上端部にひび割れや欠落した部分がないか、目視検査を実施する。さらに、

ファンカウルの内部に水分等の浸入がないか、赤外線検査又は放射線探傷検査

を実施する。 

(2) ２０２２年５月１６日、ＡＳＢ７７７－７１Ａ００８５「インレットの改修」

を発行した。 

このＡＳＢによって、強化型のインレットへ交換することにより、ファンブ

レード破断時のインレットの保護を強化することができる。 

・インレットの後方隔壁を金属板で補強する。 

・インレット内部に、ファンブレードの破片がバレルを貫通しないように貫通

防止壁を追加する。 

・インレットのアウターバレル・パネルの水分混入検査を実施し、不具合が発

見されれば修理する。 

・インレットのアウターバレル・パネルの後端部に修理等の痕跡がないか検査

し、必要に応じて金属製のダブラーを取り付ける。 

(3) ２０２２年５月１６日、ＡＳＢ７７７－７８Ａ０１０３「リバースカウルの

下部分岐壁補強パネルの装着」を発行した。 

このＡＳＢによって、リバースカウルの下部分岐壁部に金属パネルを取り付

けることにより、ファンブレード破断時のリバースカウルの保護を強化するこ

とができる。 

 

５.３ ＦＡＡの再発防止策 

(1) ２.１５に記述したとおり、２０２１年２月２３日、緊急の耐空性改善命令

（ＡＤ２０２１－０５－５１）を発行した。 

「ＰＷ４０００系列型のエンジンを装備したボーイング式７７７型機は、次

の飛行までにファンブレードのＴＡＩ検査を実施すること。」 



 

 - 36 -

(2) ２０２２年３月４日、耐空性改善命令（ＡＤ２０２２－０６－０９）を発行

した。 

「ＰＷ４０００系列型のエンジンを装備したボーイング式７７７型機は、Ｐ

＆Ｗ社発行のＡＳＢ ＰＷ４Ｇ－１１２－Ａ７２－３６１に基づき、ファンブ

レードのＴＡＩ検査及びＵＴ検査を繰り返し実施すること。」 

(3) ２０２２年３月４日、耐空性改善命令（ＡＤ２０２２－０６－１０）を発行

した。 

「ＰＷ４０００系列型のエンジンを装備したボーイング式７７７型機は、

ボーイング社発行のアラート・リクワイアメンツ・ブレティン７７７－７１Ａ

００９２ＲＢに基づき、リバースカウルへの防護壁装着、ファンカウルの水分

混入検査及び作動油遮断弁の機能検査を実施すること。」 

(4) ２０２２年３月４日、耐空性改善命令（ＡＤ２０２２－０６－１１）を発行

した。 

「ＰＷ４０００系列型のエンジンを装備したボーイング式７７７型機は、

ファンブレードが破断してもインレットが破壊しないよう改修すること。」 

 

５.４ 国土交通省航空局の再発防止策 

(1) ２.１３に記述したとおり、令和３年２月２１日、ＰＷ４０００系列型の 

エンジンを装備したボーイング式７７７型機の運航を停止するよう国内航空会

社に指示するとともに、本邦領空内における離陸及び着陸並びに上空通過を避

けるよう航空情報（ＮＯＴＡＭ）を発行した。 

(2) ２.１３に記述したとおり、令和３年２月２４日、ＦＡＡによる緊急の耐空

性改善命令（ＡＤ２０２１－０５－５１）に基づき、以下の耐空性改善通報

（国空機第１１５８号 ＴＣＤ－９７３６－２０２１）を発行した。 

「ファンブレードが破損することにより、飛行中に発動機外に破片が飛散し、

発動機及び機体の損傷に至る不具合を防止するため、既に実施した場合を除き、

ＦＡＡが発行したＡＤ２０２１－０５－５１に従って、検査及び必要に応じ交

換を実施すること。」 

(3) 令和４年３月１８日、ＦＡＡによる耐空性改善命令（ＡＤ２０２２－０６－

０９）に基づき、以下の耐空性改善通報（国空機第１１３１号 ＴＣＤ－  

９７３６Ａ－２０２２）を発行した。 

「ファンブレードが破損することにより、飛行中に発動機外に破片が飛散し、

発動機及び機体の損傷に至る不具合を防止するため、既に実施した場合を除き、

ＦＡＡが発行したＡＤ２０２２－０６－０９に従って、繰り返し検査及び必要

に応じ交換を実施すること。」 
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(4) 令和４年３月１８日、ＦＡＡによる耐空性改善命令（ＡＤ２０２２－０６－

１０）に基づき、以下の耐空性改善通報（国空機第１１３２号 ＴＣＤ－９９

２８－２０２２）を発行した。 

「ファンブレードが破損することにより、インレットカウル、ファンカウル

ドア及びスラストリバーサーカウルが脱落し、飛行中の発動機停止、尾翼の破

損及び発動機火災が発生することで、機体の操縦性の喪失、不時着及び乗客の

負傷に至る不具合を防止するため、既に実施した場合を除き、ＦＡＡが発行し

たＡＤ２０２２－０６－１０に従って、処置並びに繰り返し検査及び必要に応

じ修理を実施すること。」 

(5) 令和４年３月１８日、ＦＡＡによる耐空性改善命令（ＡＤ２０２２－０６－

１１）に基づき、以下の耐空性改善通報（国空機第１１３３号 ＴＣＤ－  

９９２９－２０２２）を発行した。 

「ファンブレードが破損することにより、インレットカウル、ファンカウル

ドア及びスラストリバーサーカウルが脱落し、飛行中の発動機停止、尾翼の破

損及び発動機火災が発生することで、機体の操縦性の喪失、不時着及び乗客の

負傷に至る不具合を防止するため、既に実施した場合を除き、ＦＡＡが発行し

たＡＤ２０２２－０６－１１に従って、改修を実施すること。」 

(6) 令和４年３月１８日、上記(3）ないし(5)の耐空性改善通報で示された安全

措置を講じることを条件に、ＰＷ４０００系列型のエンジンを装備したボー 

イング式７７７型機の運航停止の指示を解除するとともに、令和４年３月２２

日、ＦＡＡが発行したＡＤ２０２２－０６－０９、２０２２－０６－１０及び

２０２２－０６－１１又は同等の文書による改善処置を適切に実施した場合を

除き、本邦領空内における離陸及び着陸並びに上空通過を避けるよう航空情報

（ＮＯＴＡＭ）を発行した。 
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付図１ ボーイング式７７７－２００型三面図 

  

（Copyright © Boeing. Reprinted with permission of The Boeing Company.） 
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付図２ ＤＦＤＲの解析 
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付図３ ファンブレードの損傷状態（１５番及び１６番を除く） 

① 

② 
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⑯ 
⑰ ⑱ ⑲ 
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㉑ 

㉒ 

全てのファンブレードに損傷（欠損、めくれ、凹み、曲がり等）を認めた。 
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付図４ ファンケース内側の損傷状態 

   

ファンブレードが通過

するシュラウド部が全

周に渡って約 5cm 削れ

ていた。 

約 5 cm の削れ 

約 5 cm の削れ 

フ
ァ
ン
ブ
レ
ー
ド
 

ファンケース（ケブラー） 
シュラウド（アルミニウムハニカム） 
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付図４－１ ファンケース内側の損傷状態 

12:00 

02:00 
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付図５ ファンエグジットケースの損傷状態 
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付図６ メインギアボックス（ＭＧＢ）及び補機の損傷状態 

  

破壊した ＭＧＢ 

ＦＰＵ及び取付部 

取付部の破損 

FPU: Fuel Pump Unit 

FMU: Fuel Metering Unit 

MGB 

FPU 

FPU が MGB から抜け出していた。 
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付図７ 補機類の損傷状態  

ＩＤＧ及び取付部 
取付部の破損 

スターター及び取付部 

亀裂 

作動油圧ポンプ及び取付部 

亀裂 
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付図８ ＬＰＣの損傷状態 

  

抜け出し 

抜け出し 

ＬＰＣステーターがＬＰＣケースから抜け出していた。 



 

 - 47 -

付図９ エンジンシャフトの損傷状態 

  

擦過痕 

Ｎ２シャフトの内面 

Ｎ１シャフトの外面 

擦過痕 

擦過痕 



 

 - 48 -

付図１０ ベアリングサポートの損傷状態 

  
Ｎｏ.１ベアリングサポート 

7:00 の位置  

6 穴に渡る亀裂が入っていた。 

12:00 の位置  

13 穴に渡る亀裂が入っていた。 

Front 

亀裂 

亀裂 
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付図１１ ディフューザー／コンバスターの損傷状態 

  
アルミニウムの溶解物が全体に付着し白色化していた。 

ディフューザー／コンバスター 

全体が白色化 

全体が白色化 
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付図１２ 高圧タービンの損傷状態 

  

高圧タービンノズルガイドベーン 

高圧タービン 第１段ブレード 

アルミニウムの溶解物が冷却孔の内側から噴き出して付着し孔を塞いでいた。 

アルミニウムの溶解物が冷却孔の内側から噴き出して付着し孔を塞いでいた。 
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付図１３ タービンエキゾーストケースの損傷状態 

No.11 

亀裂 

タービンエキゾーストケースの損傷 

No.12 

No.13 

座屈 

座屈 
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付図１４ エンジンマウント（前）の損傷状態 

エンジンマウント（前） 

亀裂 

かじり痕 

亀裂 
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付図１５ エンジンマウント（後）の損傷状態 

亀裂 

亀裂 

亀裂 

亀裂 

エンジンマウント（後） 
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付図１６ オイルタンク取付部の損傷状態 

取付部の破損 
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付図１７ ＥＥＣ取付部の損傷状態 

破損     破損     
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付図１８ 水平尾翼及び胴体の損傷状態  

胴体左側後方に損傷

約 8cm 

胴体左側前方に損傷 

約 2cm 

水平尾翼の損傷及び穴から発見されたＦＥＧＶ 

約 57.2cm 

損傷（穴）     損傷（凹み）     

損傷（ひっかき傷及び穴）     

損傷（凹み）     
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付図１９ インレットの損傷状態  

亀裂 

アウターバレル外径面の損傷状況 

インナーバレル外径面の損傷状況(アウターバレルを外した状態) 

インナーバレル内径面の損傷状況 

12:00 

12:00 

08:00 

10:00 

04:00 

06:00 

12:00 

02:00 

損傷（穴） 

損傷（はがれ） 

アウターバレル 

インナーバレル 
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付図２０ ファンカウルの損傷状態 

多良間島に漂着したファンカウルの一部 

（令和３年３月２３日公表） 

FCSB に損傷は認められなかった。 
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付図２１ リバースカウルの損傷状態  

亀裂 

亀裂 

損傷 
損傷 
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別添（情報提供資料） 
令和 2 年 12 月 28 日 

運 輸 安 全 委 員 会 

 

 

１２月４日に発生した日本航空機の航空重大インシデントに関する情報提供 

 

 

 

 

 

 

 

１． 航空重大インシデントの概要 

１２月４日（金）１１時５１分頃、那覇空港発東京国際空港行きの同社９０

４便・ボーイング７７７型機は、那覇空港の北約１００キロメートル、高度約

５，０００メートルにおいて上昇中、左側のエンジンに不具合が発生したた

め、同空港に引き返した。到着後の点検で、同エンジンの破損が認められた。 

 

２． 調査内容 

これまでの調査の結果、以下の事実が判明した。（別添参照） 

 左側エンジンのファンブレードが破損していた。 

 ファンブレードの破損部及び機体の損傷状況は別添のとおりであった。 

ファンブレード破損の原因等については、今後詳細な調査を行う予定である。 

 

 

 

 

 

 

  

Japan Transport Safety Board   

運輸安全委員会は、令和２年１２月４日に発生した日本航空所属ボーイング

式７７７－２００型ＪＡ８９７８の航空重大インシデントに関し、１２月２８

日、国土交通省航空局へ情報提供を行いました。 

Press Release 
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ファンブレード（チタニウム合金製）は、エンジンごとに２２枚装着されている。

そのうち１５番ブレードは中程から、１６番ブレードは根元付近から破損していた。

１６番ブレードの破面には疲労破壊の特徴である貝殻状の模様（ビーチマーク）及び

放射状の模様（ラジアルマーク）を認めた。１５番ブレードの破面にこれらの模様は

認められなかった。 

エンジンの型式は、プラット・アンド・ホイットニー社製ＰＷ４０７４型で、左側

エンジンのファンブレードの総使用時間は、４３,０６４時間、総飛行回数は、３３,

５２０回であった。 

  

Japan Transport Safety Board   

    afety Board 

15 
16 

図１ 左側エンジンインレット部 

図２ ファンブレードの破損状況 
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Japan Transport Safety Board   

図４ １６番ブレードの破面拡大写真 

図３ １６番ブレードの破面 

（→は疲労破壊の進展方向を表す。） 
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ファンブレードの他、機体（エンジン・カウル、水平尾翼、胴体）の損傷を認め

た。 

 

Japan Transport Safety Board   

図５ エンジン・カウルの損傷

状況 

図６ 水平尾翼の損傷状況 

図７ 胴体の損傷状況 


