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(Glossaire

Les définitions proposées dans ce glossaire proviennent de normes ou d’ouvrages. Les
références sont fournies a la fin de chaque définition.

analyse de défaillance
Examen logique et systématique d’un bien qui a eu une défaillance afin d’identifier et
d’analyser le mécanisme de défaillance, la cause de la défaillance et ses conséquences
(source [4]).

analyse de panne
Examen logique et systématique d’un bien afin d’identifier et d’analyser la probabi-
lité, les causes et les conséquences de pannes possibles(source [4]).

analyse fonctionnelle
Démarche qui consiste a rechercher, ordonner, caractériser, hiérarchiser et/ou valori-
ser les fonctions. Elle permet la description synthétique des modes de fonctionnement
du systéme et la connaissance des fonctions a garantir. Les fondements reposent sur
I’expression du besoin a étudier et sa spécification technique. L’analyse fonctionnelle
considére un systéme d’'un point de vue de sa finalité et prend en compte tous les
facteurs concernant le systéme et son environnement. La démarche s’appuie sur les
phases de détermination des différentes phases du cycle de vie du produit, d’analyse
des positions d’utilisation, d’analyse fonctionnelle du systéme, de décomposition du
systéme en sous-systémes, d’analyses fonctionnelles des sous-systémes et de valida-
tion de la décomposition physique et de 'architecture fonctionnelle(source [3]).

bien
Tout élément, composant, mécanisme, sous-systéme, unité fonctionnelle, équipement
ou systéme qui peut étre considéré individuellement (source [4]).

chapitre ATA
Numéro d’identification des systémes de ’avion (source [9]).

coupe
Groupe d’événements qui, si tous se produisent, provoqueraient I'apparition de 1’évé-
nement sommet (source |5]).

coupe minimale
Nombre minimal d’événements qui doivent se produire pour provoquer I’événement
de téte (source [5]). 3
NOTE : La non-apparition de I’un dSentre eux empécherait I’apparition de I’événe-
ment sommet.
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criticité d’une défaillance
Combinaison de la sévérité d’un effet et de la fréquence de son apparition, ou d’autres
attributs d’une défaillance comme une mesure de la nécessité d’un traitement ou
d’une atténuation (source [8]).

cycle de vie
Intervalle de temps qui commence a la conception du bien et se termine avec son
élimination (source [4]).

diagnostic de panne
Actions menées pour la détection de la panne, sa localisation et 'identification de
la cause (source [4]).

disponibilité
Aptitude d’un bien & étre en état d’accomplir une fonction requise dans des condi-
tions données, a un instant donné ou durant un intervalle de temps donné, en sup-
posant que la fourniture des moyens extérieurs nécessaires est assurée.
NOTE 1 : Cette aptitude dépend de la combinaison de la fiabilité, de la maintena-
bilité et de la supportabilité de maintenance.
NOTE 2 Les moyens extérieurs nécessaires autres que la logistique de maintenance
n‘affectent pas la disponibilité du bien (source [4]).

défaillance
Cessation de I'aptitude d’une entité & accomplir une fonction requise (source [8]).
NOTE : Une défaillance est un événement a distinguer d’une panne qui est un état.

défaillance due & une cause commune
Défaillance de plusieurs biens résultant de la méme cause directe sans que ces dé-
faillances soient causes l'une de l'autre (source [4]).

dégradation
Evolution irréversible d’une ou plusieurs caractéristiques d’un bien liée au temps, a
la durée d’utilisation ou & une cause externe (source [4]).

délai logistique
Durée totale pendant laquelle la maintenance ne peut pas étre exécutée en raison
de la nécessité d’acquérir les ressources nécessaires a la maintenance, a 1’exclusion
des délais administratifs (source [4]).
NOTE : Les délais logistiques peuvent étre dus par exemple a des déplacements
vers des installations non surveillées, [’attente de [’arrivée de piéces de rechange, de
spécialistes, d’équipements d’essais ou d’information ou a des conditions d’environ-
nement non appropriées.

élément
Toute partie, composant, périphérique, sous-systéme, unité fonctionnelle, équipe-
ment ou systéme qui peut étre considéré individuellement (source [4]).
événement intermédiaire
événement qui est ni un événement de téte, ni un événement primaire. NOTE : Il
est généralement le résultat dSun ou plusieurs événements primaires et/ou d’autres
événements intermédiaires (source [5]).
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événement primaire
événement qui se situe en bas de l'arbre de panne. Note : un événement primaire
peut signifier un événement de base qui ne peut plus étre développé ou il peut s’agir
d’un événement qui, bien qu’il soit un produit de groupes dSévénements et de portes,
peut étre développé ailleurs (source [5]).

événement sommet
Etat non désiré du systéme (ou défaillance du systéme), qui est d’un intérét majeur
(source [5]).

événement

Apparition dSune condition ou dSune action qui est une entrée vers une porte (source

[5])-

fiabilité
Aptitude d’un bien a accomplir une fonction requise, dans des conditions données,
durant un intervalle de temps donné (source [4]).
NOTE : Le terme «fiabilité» est également utilisé pour désigner la valeur de la
fiabilité et peut étre défini comme une probabilité.

fonction requise

Fonction, ou ensemble de fonctions d’un bien considérées comme nécessaires pour
fournir un service donné (source [4]).

inspection
Controle de conformité réalisé en mesurant, observant, testant ou calibrant les ca-
ractéristiques significatives d’un bien (source [4]).

logistique de maintenance

Ressources, services et moyens de gestion nécessaires a I’exécution de la maintenance
(source [4]).

maintenabilité

Dans des conditions données d’utilisation, aptitude d’un bien & étre maintenu ou
rétabli dans un état ou il peut accomplir une fonction requise, lorsque la maintenance
est accomplie dans des conditions données, en utilisant des procédures et des moyens
prescrits (source [4]).

NOTE : Le terme «maintenabilitéy est également utilisé pour désigner la valeur de
la maintenabilité.

maintenance
Ensemble de toutes les actions techniques, administratives et de management durant
le cycle de vie d’un bien, destinées a le maintenir ou a le rétablir dans un état dans
lequel il peut accomplir la fonction requise (source [4]).

maintenance corrective

Maintenance exécutée aprés détection d’une panne et destinée a remettre un bien
dans un état dans lequel il peut accomplir une fonction requise (source [4]).
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maintenance d’urgence
Maintenance corrective exécutée sans délai aprés détection d’une panne afin d’éviter
des conséquences inacceptables (source [4]).

maintenance différée
Maintenance corrective qui n’est pas exécutée immédiatement aprés la détection
d’une panne, mais est retardée en accord avec des régles de maintenance données
(source [4]).

maintenance en ligne
Maintenance exécutée alors que le bien est en fonctionnement (source [4]).

maintenance préventive
Maintenance exécutée a des intervalles prédéterminés ou selon des critéres prescrits
et destinée a réduire la probabilité de défaillance ou la dégradation du fonctionne-
ment d’un bien (source [4]).

maintenance sur site
Maintenance exécutée a I’endroit o le bien est utilisé (source [4]).

mode de défaillance
Maniére dont un dispositif tombe en panne (source [8]).

mode de panne

Facon par laquelle est constatée 'incapacité d’un bien a remplir une fonction re-
quise.

NOTE : L’emploi du terme rimode de défaillancez dans ce sens est déconseillé
(source [4]).

panne
Etat d’une entité inapte & accomplir une fonction requise, non comprise 'inaptitude
due a la maintenance préventive ou a d’autres actions programmeées, ou due a un
manque de moyens extérieurs (source [§]).
NOTE : Une panne est souvent le résultat d’une défaillance du dispositif lui-méme,
mais peut exister sans une défaillance préalable.

piéce de rechange
Bien destiné a remplacer un bien correspondant en vue de rétablir la fonction requise
d’origine (source [4]).

porte
Symbole qui est utilisé pour établir un lien symbolique entre I’événement de sortie
et les entrées correspondantes (source [5]).

pronostic
Analyse des symptomes des défauts dans l'intention de prédire I’état futur et la
durée de vie (source [6]).

période de défaillance par dégradation

Période finale de la vie d’un bien durant laquelle le taux de défaillance pour ce bien
est considérablement supérieur au taux de la période précédente (source [4]).
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Glossaire

période de taux de défaillance constant

Période dans la vie d’un bien durant laquelle le taux de défaillance est approxima-
tivement constant (source [4]).

redondance

Existence dans un bien de plus d’un seul moyen a un instant donné pour accomplir
une fonction requise (source [4]).

réparation

Actions physiques exécutées pour rétablir la fonction requise d’un bien en panne
(source [4]).

soutien logistique
Méthode permettant de définir les éléments nécessaires au maintien de la dispo-
nibilité du produit, en fonction des caractéristiques qui la conditionnent (fiabilité,
maintenabilité, ...) dans des conditions données en recherchant un optimum éco-
nomique (source |2]).

soutien logistique intégré
Méthode permettant d’intégrer a la conception du produit, dés l'identification du
besoin de l'utilisateur, les éléments nécessaires au maintien de la disponibilité du
produit, en fonction des caractéristiques qui la conditionnent (fiabilité, maintena-
bilité, ...) dans des conditions données en recherchant un optimum économique
(source |2]).

supportabilité
Capacité d’'un produit, ainsi que son systéme de soutien, a répondre aux besoins
opérationnels des compagnies aériennes.

surveillance de fonctionnement
Activité exécutée manuellement ou automatiquement ayant pour objet d’observer
’état réel d’un bien (source [4]).

systéme
Ensemble d’éléments interactifs ou reliés entre eux (source [8]).
NOTE 1 : Dans un contexte de stireté de fonctionnement, un systeme aura :
a - divers objectifs exprimés en termes de fonctions requises,
b - lindication des conditions d’exploitation,
¢ - une limite définie.
NOTE 2 : La structure d’un systéme est hiérarchique.

sévérité de la défaillance
Signification ou classement de I’effet d’'un mode de défaillance sur le fonctionnement
du dispositif, sur I'environnement du dispositif, ou sur 'opérateur du dispositif;
la sévérité de effet d’'un mode de défaillance est liée aux limites définies pour le
systéme analysé (source [8]).

stireté de fonctionnement

Ensemble des propriétés qui décrivent la disponibilité et les facteurs qui la condi-
tionnent : fiabilité, maintenabilité, et logistique de maintenance (source [4]).
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NOTE : La sireté de fonctionnement est une notion générale sans caractére quan-
titatif.

temps de maintenance
Intervalle de temps pendant lequel une action de maintenance est exécutée sur un
bien soit manuellement, soit automatiquement, en y incluant les délais techniques
et logistiques (source [4]).

temps de maintenance active

Durée pendant laquelle une action de maintenance active est exécutée sur un bien
soit manuellement soit automatiquement, & I’exclusion des délais logistiques (source

[4]).

temps de maintenance corrective
Partie du temps de maintenance pendant laquelle on exécute sur le bien une action
de maintenance corrective, en y incluant les délais techniques et logistiques propres
a la maintenance corrective (source [4]).

temps de réparation
Partie du temps de maintenance corrective active pendant laquelle une réparation
est exécutée sur un bien (source [4]).

temps moyen de réparation
Espérance mathématique du temps de réparation (source [4]).

temps moyen entre défaillances
Espérance mathématique du temps entre défaillances (source [4]).

vie utile
Intervalle de temps qui dans des conditions données, commence a un instant donné,
et se termine quand le taux de défaillance devient inacceptable ou quand le bien
est considéré comme irréparable a la suite d’une panne ou pour d’autres raisons
pertinentes (source [4]).
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Listes des notations

Nous avons regroupé ci-dessous les principales notations employées dans les différents
chapitres du document. Dans la mesure du possible, nous avons tenté de conserver les
mémes notations d’un chapitre a ’autre. Nous présentons les liste de notations relatives
au type de données auxquelles elles font référence. Enfin, certaines notations, apparaissant
uniquement de maniére ponctuelle, ont été omises.

Notations relatives a une mission de ’avion

N Nombre de cycle de vol de la mission

C Indice du cycle d’un vol

FD¢ Durée du C®™¢ vol de la mission (FD signifie Flight Duration), qui
s’étend du décollage a la fin de la phase de roulage aprés ’atterrissage

GD¢ Durée prévue au sol du C'®€ cycle, qui s’étend la préparation de I’avion
avant le (C'+ 1)™¢ yol & la fin de la phase de roulage avant le décollage

FLeo Durée du vol allant du décollage & la phase de croisiére, du C*™¢ cycle
de vol de la mission

DE¢q Durée de la phase de descente jusqu’a la phase de roulage aprés 'atter-
rissage, du C®m¢ cycle de vol de la mission

TAT: Durée de la phase de préparation du vol du C*®™¢ cycle de vol de la
mission

TXc Durée de la phase de roulage avant le décollage, du C**™¢ cycle de vol de
la mission

Mean OI cost Cotit moyen d’une interruption opérationnelle pour la mission

Cout Al Cotit moyen d’une interruption de vol pour la mission

Cotut CN Cotit moyen d’une annulation pour la mission

Cotit DY.h~! Coiit moyen d’une heure de retard pour la mission
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LISTES DES NOTATIONS

Notations des indicateurs de disponibilité pour une mission donnée

OI rate Taux d’interruption opérationnelle

Al rate Taux d’interruption de vol

CN _rate Taux d’annulation de vol

DY rate Taux de retard

DI rate Taux d’interruption de déploiement

Temps Retard Moyen Espérance du temps de retard sachant qu’il y a retard
OI cost Coiit des interruptions opérationnelles

Notations relatives & un systéme pour une mission donnée

S Ensemble des composants du systéme

S’ Ensemble des composants du systéme muni d’un dispositif de
surveillance des défaillances

k Nombre de coupes minimales issues de 'arbre NOGO condi-
tions

MC? i®Me coupe minimale issue de I'arbre de NOGO conditions,
1<i<k

P Nombre de chemins minimaux issus de l'arbre de NOGO
conditions

M PJ jime chemin minimal issue de I’arbre de NOGO conditions,
l<j=<p

Enoco Ensemble des composants dont la défaillance constitue une

coupe minimale d’ordre 1
OI Risk Risque opérationnel caractérisant la sévérité des interruptions
opérationnelles lors de la phase de vol

Paramétres pour un composant z pour une mission donnée

MTBUR, Mean Time Between Unscheduled Removal (MTBUR) de
I'équipement Line Replacable Unit (LRU) x

LRU Type, Type del'équipement LRUz : Electrique/Electronique, Méca-
nique/Hydraulique ou Multi-type, & prendre en compte pour
attribuer une distribution du temps de maintenance

Paramétres pour un composant = lors du cycle C' pour une mission donnée

JoRessources(y,c) Pourcentage de disponibilité des rechanges et des ressources
du composant x au cycle C

%GO _Decisionycy Pourcentage de décision d’acceptation du mode dégradé par
le capitaine sur le composant = au cycle C'

Fin ADM (z,C) Durée en cycle de vol de la période de fin d’acceptation d’un
mode dégradé pour le composant x lors du cycle C'
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LISTES DES NOTATIONS

Parameétres pour un composant r muni d’un dispositif de surveillance lors d’un
cycle C

I& ()  Domaine de détection de la défaillance

I?? (x)  Domaine d’apparition possible du Flight Deck Effect (FDE) associé a la
défaillance du composant

1'% (x) Domaine d’utilisation au sol du systéme ou de la fonction

It ()  Domaine de temps disponible pour la maintenance sur le composant

Variables aléatoires de temps lors du cycle C

TE  variable aléatoire (v.a) de temps d’occurrence de la défaillance du composant
x lors du cycle C, conditionnée par la défaillance de ce composant durant ce
cycle

D¢ v.a de temps de détection de la panne du composant x lors du cycle C, condi-
tionnée par la défaillance de ce composant durant ce cycle

A% v.a du temps d’apparition du FDE lors du cycle C' correspondant a la panne
du composant x

M? v.a du temps pris pour effectuer ’ensemble des actions de maintenance correc-
tive en ligne, pour un composant x

L¢  v.a du délai logistique avant ’application de la maintenance corrective sachant
I’apparition du FDE lié a la défaillance du composant x lors du cycle C

F/, v.a du délai logistique lié a I'exploitation au sol de I’avion lors du cycle C
F{ v.a du délai logistique lié & I'utilisation d’une fonction au sol lors du cycle C

FE  v.a du délai logistique suivant ’application de la maintenance corrective sa-
chant Papparition du FDE lié & la défaillance du composant = lors du cycle

C

M  v.a du temps pris pour effectuer ’ensemble des actions de maintenance correc-
tive d'urgence

R¢ v.a du temps de retard suite a I’apparition FDE lié a la défaillance du compo-
sant x lors du cycle C'

My Temps moyen pour effectuer I’ensemble des actions de maintenance corrective
d’urgence restante

R—g v.a du temps de retard estimé suite a ’apparition FDE lié a la défaillance du
composant x lors du cycle C
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LISTES DES NOTATIONS

R
TAcc es
R
M pcees

R
SAcces

R
TDiagnostic

R
mDiagnostic

R
TDepose/Pose

R
mDepose/Pose

sk
Depose/Pose

R
TTests

R
mTests

R
STests

ADM
TAcc es

ADM
M pcces

SADM
Acces

ADM
TDiagnostic

ADM
mDiagnostic

ADM
TI solation

ADM
MTsolation

SADM
Isolation

ADM
TTests

ADM
Mirests

SADM
Tests

Notations des distributions de temps de maintenance pour un composant x

v.a du temps d’accés pour appliquer une procédure de restauration
Espérance de la v.a du temps d’accés

Ecart-type de la v.a du temps d’acceés

v.a du temps de diagnostic pour appliquer une procédure de restauration

Espérance de la v.a du temps de diagnostic

v.a du temps de dépose/pose
Espérance de la v.a du temps de dépose/pose

Ecart-type de la v.a du temps de dépose/pose

v.a du temps de tests suite a une procédure de restauration
Espérance de la v.a du temps de tests

Ecart-type de la v.a du temps de tests

v.a du temps d’accés pour appliquer une procédure d’acceptation du
mode dégradé

Espérance de la v.a du temps d’acces

Ecart-type de la v.a du temps d’acceés

v.a du temps de diagnostic pour appliquer une procédure d’acceptation
du mode dégradé

Espérance de la v.a du temps de diagnostic

v.a du temps d’isolation de la panne
Espérance de la v.a du temps d’isolation de la panne

Ecart-type de la v.a du temps d’isolation de la panne

v.a du temps de tests suite a une procédure d’acceptation du mode dé-
gradé

Espérance de la v.a du temps de tests

Ecart-type de la v.a du temps de tests
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LISTES DES NOTATIONS

Notations des événement lors d’un cycle C'

ADMe

RDM¢
NGe
Ol¢
Ale
CNe
DY¢
MCE,
MP,
xzD¢
zFo
rAc

ZL’[C
ZL’MC
ZL’O[C

LL’CNC

LL’DYC

L’événement que la compagnie aérienne accepte un mode dégradé pour le dé-
collage du cycle suivant C' + 1

L’événement que la compagnie aérienne refuse un mode dégradé au cycle C
L’événement que les conditions NOGO se produisent au cycle C

Interruption opérationnelle au cycle C'

Interruption du vol au cycle C'

Annulation du vol suivant au cycle C'

Retard technique au cycle C'

ieme

Evénement : la i coupe minimale se produit au cycle C

Evénement : le 9 chemin minimal fonctionne au cycle C

L’événement que le composant = soit en état de marche au départ du cycle C
L’événement que la défaillance du composant = se produise au cycle C'
L’événement que le FDE lié a la défaillance du composant x apparaisse au
cycle C'

L’événement qu’'une maintenance préventive est appliquée sur le composant x
au cycle C'

L’événement que le remplacement du composant x est effectué lors du cycle C'
suite a ’application d’une maintenance différée

L’événement qu’une interruption opérationnelle se produise due a ’application
d’une procédure de maintenance corrective sur le composant = au cycle C

L’événement qu’une annulation du vol suivant intervienne due de I'obligation
d’appliquer une procédure de maintenance corrective sur le composant x au
cycle C

L’événement d’un retard da a ’application d’une maintenance corrective sur
le composant x

Notations des quantités de probabilités

UB (E)

LB(E)

AP (E)

Borne supérieure de la probabilité de ’événement F
Borne inférieure de la probabilité de I’événement E
Approximation de la probabilité de I’événement F
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INTRODUCTION GENERALE

La ponctualité d’une liaison aérienne est devenue au fil des années 'un des enjeux
économiques majeurs a la fois pour les compagnies aériennes et, par conséquent, pour les
avionneurs. A partir d’'un partage de ces risques économiques, ces derniers se sont vus
imposer de fournir des garanties de performances de ponctualité et plus généralement
de disponibilité quant a la conception de leurs nouveaux programmes avions. Parmi ces
performances, de nouveaux indicateurs de disponibilité d'un systéme ou d’une fonction
dans un contexte opérationnel sont définis.

Depuis 1995, Airbus met en place un processus industriel d’allocations, de vérifications
et de validations d’exigences de fiabilité opérationnelle lors des phases de conception d’'un
avion. Ces étapes du processus de conception vont étre appliquées par des ingénieurs de
supportabilité. Il s’agit encore de métiers récents qui ont évolué au cours de la période de
la présente thése en fonction des besoins grandissants de 1’avionneur.

Pour mener a bien cette activité, les spécialistes de supportabilité ont besoin d’outils
de prédiction des différentes performances de disponibilité, en particulier de la fréquence
(ou taux) d’interruptions opérationnelles. Ces prédictions sont relatives & un équipement,
un groupe d’équipements ou un systéme pour pouvoir consolider la performance au niveau
d’un avion ou d’une flotte. Associé a un modéle mathématique permettant ces prédictions
de performances, il est donc nécessaire de spécifier un outil, non seulement capable de
prédire les performances de disponibilité, mais encore de les intégrer dans des modéles
plus globaux de comparaison des cotts.

Au niveau de l'avion, les équipements, les groupes d’équipements, les systémes ou
encore les fonctions & analyser représentent un nombre considérable! de prédictions a
effectuer. Le modéle ainsi requis doit donc produire un résultat avec un temps de calcul
faible, ceci pour permettre aux ingénieurs d’accéder a la prédiction des performances de
maniére efficace et productive. Cela constitue une contrainte industrielle trés importante.

L’étude de tels indicateurs de disponibilité sur un systéme ou une fonction de I'avion
doit tenir compte des interactions existantes entre les dysfonctionnements de ces compo-
sants, la politique de maintenance d’une compagnie aérienne et les opérations de 1’avion
lors de son utilisation en ligne. En préalable, une collecte des données en service s’est
mise en place pour reporter les performances aux compagnies aériennes, mais aussi aux
concepteurs de systémes afin de les comparer avec les performances attendues. De plus, des
temps de maintenance sont collectés, lors des phases de développement, pour permettre
d’appréhender la maintenance en ligne sur un composant.

Plusieurs études furent aussi élaborées pour évaluer les performances des systémes.
Elles ont servi a déterminer le niveau ou se placer pour étudier la disponibilité d’un sys-
téme afin de mettre en évidence une partie des paramétres a prendre en compte dans les
évaluations. Les premiéres méthodes ont aussi permis de développer des outils de représen-
tation des dysfonctionnements d’un systéme par arbre de défaillances et de modélisation
de la fiabilité d’'un composant.

Toutefois, il faut faire un inventaire de I’ensemble des facteurs influant sur la dispo-
nibilité. Il s’agira ensuite d’adapter pour des utilisateurs non spécialistes de streté de
fonctionnement les paramétres issus de la conception d’un systéme et ceci en les intégrant

!Pour le programme A400M, cela représente un ensemble d’environ 5000 projections de fiabilité opé-
rationnelle.
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aux différentes phases de conception.

La principale difficulté consiste alors a concevoir une méthode de résolution. Parmi les
méthodes possibles d’évaluation de la disponibilité d’un systéme, ’enjeu scientifique est
d’éviter une résolution amenant a une explosion combinatoire de I’ensemble des états du
systéme ou demandant un temps de calcul trop important nécessaire a la précision des
résultats.

Objectifs de la thése

L’objectif de la présente étude est d’une part de mettre en place un modéle pour
prévoir le comportement en service d’une conception d’un systéme ou d’une fonction
avion relative a plusieurs systémes donnés quant aux taux de retards et d’annulations
et d’autre part d’estimer la disponibilité d’'un avion dans un contexte opérationnel. Le
modéle que nous allons proposer doit s’inscrire dans une méthode de travail pour évaluer
et améliorer la conception des systémes pour de meilleures performances opérationnelles,
afin de s’appliquer sur les programmes avions A350 et le futur avion court-courrier.

Cette these se situe donc dans un contexte opérationnel bien précis d’utilisation d’un
avion par une compagnie aérienne. L’évaluation des performances s’effectue lors des phases
de conception d’un nouveau programme avion. Nous serons donc amenés a prendre des
hypothéses réalistes sur le comportement des systémes, sur 'utilisation de ’avion en ligne
et sur la politique de maintenance d’une compagnie aérienne. Le cadre de cette étude sera
donc limité aux systémes utilisés sur une mission et soumis a une maintenance typique
au contexte aéronautique. Le modeéle doit étre aussi réaliste que possible pour prendre en
compte tous les paramétres influencant la disponibilité et accessibles lors des phases de
conception. Ces paramétres sont liés a la conception (fiabilité intrinséque de ses compo-
sants des systémes, architecture. . . ), & la maintenabilité (diagnostic de panne, accessibilité,
dépose/pose .. .) et aux conditions opérationnelles (caractéristiques des vols, organisation
et stratégie de maintenance de la compagnie aérienne .. .).

De plus, la résolution doit répondre aux contraintes industrielles attendues : une précision
des résultats et un temps de calcul efficace.

Enfin, ’évaluation des performances d’un design relatif & un systéme nécessite une vision
globale de toutes les performances attendues (vol, poids, cotits de maintenance...). Elles
seront comparées avec une mesure unique, le coit, afin de trouver un compromis suivant
les différentes solutions d’architecture de systéme.

A partir de ces considérations, la présente étude apporte une solution & un probléme
complexe comportant de nombreux parameétres, ceci pour tout type de systéme qui d’une
part tient compte des contraintes industrielles (simplicité pour les utilisateurs, précisions
des résultats, temps de calcul) et qui d’autre part insére la méthode dans le processus
industriel de conception des systémes de ’avion. Pour cela, il a été nécessaire de formaliser
et d’adapter I’ensemble des parameétres exploitables de conception des systémes d’un avion.
Nous avons aussi formalisé I’ensemble des données relatives a 'utilisation d’un avion et a
la politique de maintenance d’'une compagnie aérienne, ceci sans tenir compte du modeéle
de résolution. Ce travail d’étude avec le développement de prototype a permis notamment
de spécifier un outil de prédiction des indicateurs de performances de disponibilité pour
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Papplication industrielle de la méthode sur le programme avion A350.

Organisation du document

Le présent document est composé de quatre parties.

Une premiére partie, positionne le probléme dans son environnement industriel. L’ob-
jectif est de définir et limiter les évaluations d’indicateurs de disponibilité dans un contexte
opérationnel que doit effectuer le modéle. La présentation des enjeux économiques et in-
dustriels permettra de définir les différents indicateurs a estimer. L’étude va s’intégrer
dans le processus de conception des systémes de I'avion. Nous allons alors extraire les pa-
rameétres de conception du systéme, de la conception du diagnostic et de la maintenance
a insérer dans le modéle. Nous ferons apparaitre deux phases différentes d’évaluation en
fonction des paramétres disponibles et des exigences, en attribuant a chacune les indica-
teurs adéquats : la premiére étant la phase de conception et la deuxiéme commencant a
partir de la phase de définition d’un systéme. Ensuite, nous synthétiserons I'utilisation de
I’avion et la politique de maintenance d’une compagnie aérienne sur lesquelles nous nous
baserons pour inclure les données d’entrées et les paramétres caractérisant les conditions
opérationnelles.

Nous formaliserons mathématiquement le probléme dans la deuxiéme partie, indépen-
damment d'une méthode de résolution. Cette formalisation nécessite plusieurs étapes :

— donner un modéle de représentation de I’architecture d’'un systéme et de la fiabilité
de ses composants,

— définir les données d’entrée, les parameétres utilisés dans les modeéles et les indicateurs
de disponibilité a estimer,

— décrire de maniére formelle le processus d’utilisation de l’avion sur une mission,
le processus d’apparition d’'un effet dans le poste de pilotage et le processus de
maintenance en ligne utilisé.

Au terme de ce travail, nous serons en mesure de choisir une méthode de résolution.
Nous commencerons alors la troisiéme partie par un état de 'art sur les méthodes de
résolution d’un systéme. Nous proposerons ensuite une méthode de résolution basée sur
un développement analytique en deux étapes. La premiére fournira une résolution avec
un nombre de paramétres limités sous certaines hypotheéses, qui servira pour ’évaluation
des indicateurs de disponibilité pour la phase de conception. Ce modéle sera élargi, dans
I’étape suivante, en intégrant tous les parameétres disponibles a partir de la phase de
définition.

Enfin, la quatriéme partie présentera les résultats obtenus sur des expérimentations
numeériques afin d’évaluer la pertinence du modéle proposé, vis-a-vis de la précision et du
temps de calcul. Nous traiterons en dernier de la validation des prédictions des indicateurs
de disponibilité dans un contexte opérationnel en comparaison aux données en service.
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Positionnement du probléme
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Introduction de la premiére partie

Le modéle que nous allons présenter doit s’inscrire dans une méthode de travail pour
évaluer et améliorer la conception des systémes pour de meilleures performances opéra-
tionnelles. Dans cette partie, nous positionnons le probléme dans son contexte industriel,
puis nous allons extraire les données influant sur la disponibilité d’un avion dans un
contexte opérationnel. Elles se divisent en trois catégories :

— la conception du systéme,

— la conception du diagnostic et de la maintenance du systéme,

— les conditions opérationnelles.

Le modéle qui va étre proposé doit permettre aux ingénieurs de supportabilité, les utili-
sateurs, de prédire pour un systéme ou une fonction les indicateurs de disponibilité. Une
partie des données ainsi que les hypothéses prises pour la modélisation sont invisibles a
ces utilisateurs. Pour spécifier le vocabulaire choisi dans ce rapport, nous appelons «don-
nées d’entrée» les entrées du modéle invisibles aux utilisateurs et «paramétres» les entrées
qu’il fournira. En suivant le processus de conception industriel d'un nouveau programme
avion, les parameétres du modéle concernant le systéme vont s’affiner suivant les phases
de conception, de définition puis de développement. Au fur et a mesure de I'évolution
du processus donc de la connaissance sur la conception des systémes, les paramétres du
modeéle seront soient fixés par hypothéses, soient libres pour 'utilisateur. Nous définissons
I’accessibilité d’'un paramétre comme la disponibilité pour I'utilisateur d’avoir une infor-
mation sur la valeur de celui-ci & un instant de la conception d’un systéme.

Le but poursuivi dans cette partie est de donner les évaluations d’indicateurs de dis-
ponibilité que doit calculer le modéle. Pour cela, nous définissons les indicateurs de dis-
ponibilité & évaluer. Ensuite nous ferons apparaitre les différentes phases d’évaluation en
fonction des objectifs et des paramétres accessibles, en attribuant & chacune les indicateurs
adéquats. Une évaluation (estimation ou vérification) d’un indicateur de disponibilité d’un
avion est fonction :

— d’un systéme ou d’une fonction (I’ensemble des paramétres de conception pour une

architecture donnée),

— d’une mission et son scénario opérationnel complet,

— des données disponibles.

Dans un premier chapitre, nous présentons les enjeux économiques qui motivent

cette étude. Les événements que ’on cherchera a prédire y sont définis ainsi que les nou-
veaux programmes avion en conception. Ceci afin de présenter le contexte et les objectifs
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industriels qui déterminent le cadre de 1’étude. L’évaluation des indicateurs de perfor-
mances de la disponibilité se placera au niveau d’un systéme de I’avion ou d’une fonction
remplie par ce systéme.

Le deuxiéme chapitre replace le probléme dans les activités de conception des sys-
temes de ’avion. Il s’agit de présenter succinctement le processus de conception d’un nou-
veau programme avion, les différentes activités qui s’opérent sur la conception, notamment
la sireté de fonctionnement. L’objectif de ce chapitre est d’extraire les différents facteurs
issus de ce processus influencant la disponibilité de ’avion. Ils constitueront par la suite
les données d’entrée et les parametres du modéle sur lequel les exigences de disponibilité
doivent étre évaluées.

Pour étudier les indicateurs de performances de disponibilité dans un contexte opé-
rationnel, nous décrivons dans un troisiéme chapitre les facteurs liés a ’utilisation de
I’avion par une compagnie aérienne : I’exploitation commerciale de I’avion puis la politique
de maintenance. Des hypothéses sur le comportement type d'une compagnie aérienne sont
ainsi dégagés pour prendre en compte ces facteurs. Puis, nous présentons a la fin de ce
chapitre des profils de mission type qui serviront de données d’entrée de notre modéle.
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Chapitre 1

Contexte économique et industriel

Les études sur la ponctualité des liaisons aériennes sont apparues depuis plus d’une
dizaine d’années. Une compagnie aérienne, un aéroport étant affectés directement par un
retard, la pression pour les minimiser et /ou minimiser leurs impacts est devenue de plus en
plus forte. Depuis, ’approche du probléme a largement évolué afin de répartir les causes
des retards, ainsi que leurs responsabilités. Les incidents techniques occurrents sur un
avion lors de son utilisation, en particulier sur les systémes, constituent un contributeur
important de cette ponctualité. Les avionneurs se sont alors vus attribuer la responsabilité
de ces incidents, engendrant des retards, par les compagnies aériennes. Dés lors, un des
enjeux commerciaux de l’avionneur est devenu de promouvoir (si ce n’est garantir) des
avions fiables et opérationnels. Pour présenter le contexte de la thése, nous introduirons
tout d’abord les enjeux économiques liés a la ponctualité des liaisons aériennes. Apreés
cette premiére étape, la deuxiéme section permettra de préciser les enjeux industriels
pour un avionneur d’une telle étude, et les finalités souhaitées.

1.1 Enjeux économiques

Dans un marché de plus en plus concurrentiel pour les compagnies aériennes, la ponc-
tualité et la disponibilité sont parmi les principales performances opérationnelles suivies
et controlées durant la vie d’un avion. Tout d’abord, I'indisponibilité de I’avion lors de
son exploitation en ligne induit effectivement de forts coiits directs pour une compagnie
aérienne [62]. Ce cott étant du :

— a lavion (consommation de carburant, perte de revenus, location d’un avion de

substitution, ...),
— a l’équipage (hotel, repas, heures de service voire heures supplémentaires, gestion
),

— a laéroport (taxes d’immobilisation),

— aux passagers (hotels, repas, compensations financiéres ou faveurs commerciales,
frais de re-routages). Ces derniers obtiennent des compensations financiéres dues
a l'annulation d’un vol, d’un retard, mais aussi un relogement possible di a un
déroutement, ou la perte d’une correspondance.
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1.1 Enjeux économiques

Cela induit de plus des pertes financiéres indirectes liées a la clientéle : perte d’image,
choix d’un opérateur pour de futurs vols. Ces coiits peuvent étre tres différents selon la
compagnie aérienne (taille, type d’opération, ... ), selon 'avion (long-, moyen- ou court-
courrier), selon I’endroit et le type d’indisponibilité.

Cette disponibilité d’un avion est donc aujourd’hui une performance clé pour les opéra-
teurs, synonyme de profits économiques et de satisfaction client. Les indicateurs relatifs a
la disponibilité d’un avion lors de son utilisation en ligne peuvent se décliner sur plusieurs
niveaux :

— le taux d’interruption de vol, comme les déroutements, ou les demi-tours en vol.

— la fiabilité opérationnelle : il s’agit de la ponctualité des opérations (transports)
que doit assurer l’avion suivant I’apparition de problémes techniques (pannes).

— la fiabilité de déploiement : il s’agit de la fiabilité de 'appareil sur une succession
de plusieurs vols avec des possibilités limitées et prédéfinies de maintenance. Le
concept de Maintenance Free Operating Period (MFOP), qui est apparu depuis
peu comme l'indique les articles 23], [45] et [39] correspond & 'optimisation de
cette performance.

— la disponibilité de 'avion lors de son exploitation en ligne qui prend en compte
le temps d’indisponibilité sur une période d’utilisation (annulation de vol, avion
hors-service, substitution d’avion. . .).

Cette activité s’insére dans les activités de soutien logistique, comme décrit dans la norme
|2]. Derniérement, les compagnies aériennes suivent de trés prés les performances de ponc-
tualité de leur flotte, car cela refléte directement la qualité de leur organisation opéra-
tionnelle interne (gestion opérationnelle, maintenance, ingénierie). Ceci d’autant plus que
cela constitue un indicateur pertinent de leur bénéfice [54]. La figure 1.1 page suivante le
montre en faisant apparaitre la marge bénéficiaire des compagnies aériennes en fonction
des pourcentages de départ sans retard.

D’un point de vue général, la fiabilité opérationnelle consiste a évaluer la fiabilité en
service a partir des données du retour d’expérience [51]. Spécifiquement, pour les compa-
gnies aériennes et les avionneurs, la fiabilité opérationnelle représente le complémentaire
de la fréquence des événements techniques (défaillances techniques et leurs actions de
maintenance associées), entrainant une Operational Interruption (OI) tels que :

— les retards techniques de plus de quinze minutes au décollage : Un retard
technique intervient lorsque un dysfonctionnement suspect ou réel, une inspection
ou une action de maintenance corrective nécessaire entraine que le départ final de
I’avion soit retardé de plus de quinze minutes sur le départ prévu dans chacun des
cas :

— un vol part en retard sur ’horaire prévu,
— un service! au sol plus long que le temps au sol prévu,
— l’avion est remis en service en retard depuis le centre de maintenance.

— les annulations de vol : Annulation d’un vol prévu a cause d’un dysfonction-

ILe service au sol comprend le débarquement, ’embarquement, la mise en service pour le vol suivant
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1.1 Enjeux économiques

Airline Punctuality vs. Operating Margin—U.S. 1999
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nement (ou d’une panne) connu ou suspecté. L’annulation d’une ou de toutes les
étapes suivantes constitue une seule annulation.

Remarque : Une annulation prévaut sur un retard (un vol annulé aprés avoir été
retardé est compté comme une annulation seulement).

— les demi-tours au sol : Un demi-tour au sol intervient lorsque I'avion quitte la

porte d’embarquement et y retourne pour une raison technique avant le début du
décollage.

— les décollages interrompus : Un décollage interrompu pour une raison technique.

— les changements d’avion : L’affectation d’un autre avion pour remplacer ’avion
prévu a l'origine.

— les interruptions de vol qui comprennent :

— les déroutements : il s’agit d’un atterrissage de 1’avion sur un autre aéroport
que celui de départ ou de destination.
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1.2 Enjeux industriels pour ’avionneur Airbus et objectifs de
P’étude

— les demi-tours en vol : le retour de I'avion a ’aéroport de départ da a un dys-
fonctionnement suspect ou avéré.

Chacune de ces interruptions induisent un cotut différent qui est & prendre en compte
dans l'analyse de performances [62|. Par exemple, en moyenne, Airbus considére qu’une
heure de retard cotite environ vingt dollars par siége a la compagnie. Une interruption
opérationnelle sur un A380 par exemple, engendrerait donc en moyenne un cotit de dix
milles dollars pour la compagnie aérienne.

Pour ces différentes raisons, les performances de fiabilité opérationnelle sont périodi-
quement et précisément mesurées par les compagnies et sont rapportées a Airbus par type
d’avion (A310, A300, A300-600, A318, A319, A320, A321, A330, A340, A340-500 & 600).
La responsabilité des Ol sont alors attribuées soit a des événements extérieurs, soit a la
maintenance de la compagnie aérienne, soit a la conception de l'avion et a l'avionneur.
Le taux d’interruption opérationnelle, noté OI rate, est le pourcentage d’interruption
opérationnelle par rapport au nombre total de décollages, noté Take-Off (TO).

Nombre O
I = — %1
OI _rate Nombre TO x 100

Le taux de fiabilité opérationnelle, noté OR _rate, est le pourcentage de vols qui débutent
et arrivent sans avoir subi d’interruption opérationnelle :

OR_rate =100 — OI _rate.

L’évolution du taux de fiabilité opérationnelle de la flotte Airbus est suivie par tri-
mestre et comparer a son principal concurrent Boeing. Les performances de fiabilité opé-
rationnelle sont sensiblement équivalentes en fonction de la classe d’avion : quadri-moteur
pour le B747-400 et le A340, bi-moteur long courrier pour le B777 et le A330, bi-moteur
court-courrier pour le B737 NG et les mono-couloir Airbus ou Single Aisle (A318, A319,
A320 et A321). En effet, le type d’exploitation de I’avion, comme nous le verrons par la
suite, est un facteur primordial de la fiabilité opérationnelle qui dépend en partie de la
catégorie de 'avion. Les deux principaux avionneurs Airbus et Boeing se livrent a une
concurrence féroce pour chacun des programmes avion en service.

Afin de fournir a ses clients de nouveaux produits compétitifs, Airbus s’engage égale-
ment avec des garanties ambitieuses sur ces taux relatifs aux performances de disponibilité.
Ces garanties sont établies sur les Olimputables a ’avionneur. En cas de non-respect de
ces garanties, Airbus peut étre alors obligé a payer de lourdes pénalités.

1.2 Emnjeux industriels pour I’avionneur Airbus et ob-
jectifs de I’étude

Depuis 1995, Airbus intégre dans sa démarche d’ingénierie concourante le métier de la
supportabilité. Les spécialistes de supportabilité, a travers ’expression et la vérification
d’exigences de disponibilité, en particulier de fiabilité opérationnelle, ont pour mission
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1.2 Enjeux industriels pour ’avionneur Airbus et objectifs de
P’étude

de tirer la conception vers le respect de ces exigences, synonyme de satisfaction client
(compagnie aérienne). L’activité s’insére dans les méthodes de soutien logistique intégré.
La fiabilité opérationnelle est une composante de la supportabilité qui traite de I'impact
de la fiabilité et de la maintenabilité sur les opérations de ’avion relative a la ponctualité
et la disponibilité.

En interne, pour chacun de ses programmes en service ou en phase de développement
(A380, A400M, A350), Airbus se fixe des objectifs ambitieux de fiabilité opérationnelle
afin de rester compétitif. Ainsi, les objectifs de taux de fiabilité opérationnelle visés sont
supérieurs a 99% pour les nouveaux programmes avions qui se situent bien évidemment
au coeur de cette compétition.

Pour ce faire, les industriels? et les constructeurs aéronautiques en particulier (]42],
[60]) cherchent & intégrer les performances de disponibilité, telle une qualité de service, en
tant que contraintes au processus de conception de leur produit : prise en compte d'une
performance minimale & atteindre. Cela nécessite de se doter de méthodes et d’outils per-
mettant la juste prédiction de ces performances en fonction des caractéristiques attendues
du produit, de son utilisation et de sa maintenance future.

Depuis les premiéres étapes de conception (avant-projets), le constructeur aéronautique
doit donc s’engager sur des performances de disponibilité. Ce qui 'oblige a définir et
atteindre des objectifs concurrentiels et réalistes. Il doit alors étre capable de prédire effi-
cacement ces performances dés les phases de conception d’un nouveau produit. Parmi les
principaux contributeurs a la fiabilité opérationnelle, les systémes de I'avion représentent
environ trois quarts des interruptions opérationnelles sur un avion dues a un incident
technique qui sont a la charge de 1’avionneur.

Les objectifs sur les performances de disponibilité sont exprimés et vérifiés au moyen
d’exigences sur ces quantités au niveau d’un systéme ou d’une fonction remplie par un
systéme. L’objectif de la présente étude est donc de permettre & partir de la connais-
sance d’un systéme ou d’une fonction de vérifier ces exigences. Les spécialistes de fiabilité
opérationnelle ont pour mission de tirer la conception vers le respect de ces exigences.

Pour mener a bien cette activité, ils ont donc besoin d’outils de prédiction des dif-
férentes performances de disponibilité relatives a un équipement ou un groupe d’équipe-
ments d’un systéme pour pouvoir consolider la performance au niveau d’un avion ou d’une
flotte. En particulier, ils ont besoin d’un outil de prédiction de fréquence (ou taux) d’in-
terruptions opérationnelles dues a un équipement ou groupe d’équipements. Associé au
modéle mathématique permettant ces prédictions de performances, il est donc nécessaire
de spécifier un outil, non seulement capable de prédire les performances de disponibi-
lité, ceci avec un temps de calcul efficace, mais encore de les intégrer dans des modeles
plus globaux de comparaisons des cotits. Le rapport de thése [48| présente 'ensemble des
quantités a évaluer et mettre en commun pour optimiser I’ensemble des performances
quantitatives de supportabilité.

2fournisseurs de biens ou de services, avec par exemple le cas d’étude de la disponibilité d’une alimen-
tation électrique évoqué dans [50]
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Chapitre 2

Conception des systémes de ’avion

Un nouvel avion est con¢u pour répondre a des besoins et pour accomplir des fonctions
(de transport, de service... ). A partir de 14, ces fonctions sont décomposées pour obtenir
des sous-fonctions au niveau des systémes.

Dans le premier chapitre, nous avons vu les événements caractérisant une indisponibi-
lité de 'avion dans un contexte opérationnel. Il faut maintenant appréhender d’une part
cette problématique du point de vue de la conception des systémes (ou encore du systéme
avion) et d’autre part les pertes de fonctionnalité qui conduiront & une indisponibilité. Il
ne s’agit pas de faire une présentation compléte du processus existant au sein d’Airbus
pour concevoir les systémes, car cela dépasse le cadre de la présente étude. Le but pre-
mier de ce chapitre est de présenter les différents événements qui, de par la conception
des systémes vont induire des cas d’indisponibilité de I’avion. Les points mis en évidence
permettront de faire apparaitre les données d’entrée et les différents paramétres a prendre
en compte dans la modélisation.

Afin d’aborder la problématique, les phases du processus industriel de conception de
I’avion et des systémes en particulier, sont succinctement décrits dans un premier temps.
Cela permettra dans les sections suivantes d’introduire, au fur et & mesure de la concep-
tion, les parameétres du modeéle. Le processus général de conception des systémes et
I’échange d’informations avec les fournisseurs potentiels suivront dans une deuxiéme sec-
tion. La troisiéme section sera consacrée aux analyses de sireté de fonctionnement, en
mettant en évidence les événements impactant la disponibilité des systémes vis-a-vis des
contraintes de sécurité.

Enfin, le second but du chapitre est d’insérer le processus d’allocations et de vérifi-
cations des exigences de disponibilité que l'on cherche a observer dans le processus de
conception. La derniére section présentera le métier de la supportabilité afin de concevoir
un soutien de ’avion pour de meilleures performances opérationnelles. Cela permettra
d’énoncer les phases au cours desquelles il faut vérifier les objectifs de disponibilité fixés
et les paramétres a prendre en compte lors de celles-ci.
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2.1 Processus de conception d’un programme avion relatif aux
systémes

2.1 Processus de conception d’un programme avion re-
latif aux systémes

La conception d'un programme avion se déroule suivant un processus industriel dé-
fini et constitué de plusieurs sous-processus qui s’imbriquent. Il correspond au processus
industriel générique de conception d’un produit. Dans cette section, nous présentons une
vue d’ensemble du processus de conception. Dans les sections suivantes du chapitre, nous
nous appuierons sur cette description afin de mettre en évidence les sous-processus ap-
pliqués & chacune des activités composant la conception d'un systéme, leurs interfaces
et leurs incidences sur l'accessibilité des paramétres influencant la disponibilité du sys-
téme ou d’une fonction de celui-ci. Pour rappel, dans la suite du document, nous dirons
d’un paramétre du modeéle qu’il est «accessible» si les informations nécessaires pour lui
attribuer une valeur sont disponibles au moment de 1’évaluation. Les grandes phases de
conception d’un programme avion sont :

la phase de faisabilité,
la phase de conception proprement dite,
la phase de définition du produit,

la phase de développement et de production,

Ot W=

la phase de test, qui commence au niveau équipement, puis systéme et enfin au
niveau avion, par la phase de test au sol, puis la phase de test en vol,

6. la phase de mise en exploitation.

Les phases se déroulent suivant un processus en V ou cycle de conception intégration
qui part de Pexpression des besoins & la réponse aux besoins (|51]).

2.2 Conception d’un systéme et de son architecture

La conception d’un avion commence par I'expression des besoins, 'identification des
fonctions attendues de I'avion, ainsi que des exigences au niveau de l'avion. Lors de la
conception d’un nouveau programme avion, Airbus effectue une analyse fonctionnelle de
son nouveau produit. Le systéme considéré est 'avion dans son ensemble, puis par une
méthode d’arbre fonctionnel, on décompose 'architecture fonctionnelle & un niveau sys-
téme. De méme, 'expression des exigences est cascadée au niveau des systémes. Une fois
cette partie effectuée, la conception des systémes proprement dite peut commencer.

La conception du systéme répond a différentes contraintes, spécifiées par les exigences,
dont :

— les performances opérationnelles attendues pour remplir la fonction®,

— le poids,

— le cott de design, de fabrication,

!La perte d’une partie des composants peut entrainer une dégradation des performances opération-
nelles, qu’il est nécessaire de connaitre pour anticiper les choix d’'une compagnie aérienne comme cela va
étre vu dans les sections 2.3.4 et 3.2.1

34



2.2 Conception d’un systéme et de son architecture

— les cotits d’exploitation?; ...

Les principales phases du processus de conception d'un systéme imbriquées dans le
processus de conception d'un programme avion sont :

1.

Lors de la phase de faisabilité : I'allocation de fonctions au niveau avion et lan-
cement du plan de développement, qui permet notamment d’extraire les fonctions
influencant la disponibilité d’un avion.

Durant les phases de conception et de définition, plusieurs processus vont se dérouler
pour assurer le développement du systéme :

(a)

La décomposition de l'architecture fonctionnelle et des exigences, avec :

i. lallocation des fonctions au niveau des systémes,

ii. la spécification des exigences au niveau des systémes et de leur conception,
iii. allocation des fonctions au niveau des équipements,

iv. la spécification des exigences au niveau d’un équipement et la définition
de la composition du systéme.

Cela permet de définir les équipements qui sont Line Replacable Unit (LRU)
du systéme. Il s’agit d’une unité qui peut étre facilement remplacée durant les
opérations de maintenance en ligne. La taille des systémes étudiés justifient la
remarque suivante.

Remarque 2.1 :
Pour un systéme donné ou une fonction de niveau avion, le nombre d’équipe-
ments LRU peut varier de un a cinquante.

Cette remarque va s’avérer par la suite déterminante pour le choix d’un modéle.

Les facteurs issus de la conception ayant une influence sur la disponibilité sont :

— Darchitecture fonctionnelle d’un systéme,

— Parchitecture physique du systéme (quantité et composition des LRU),

— la répartition fonctionnelle des fonctions du systéme dans ’ensemble des
composants.

Nous verrons en section 2.3 comment traduire 'influence de ’architecture fonc-

tionnelle du systéme et sa répartition sur ses composants en tant que données

d’entrée ou paramétres de notre modéle.

Le choix et la surveillance des fournisseurs.

Durant cette période, des échanges d’informations non contractuelles, puis
contractuelles entre les deux parties s’opérent. De ces échanges, il est donc
possible d’extraire des données importantes qui vont servir a la validation des
performances. Surtout qu’au fur et & mesure de ’avancement du processus, les
données sur les systémes et les équipements deviennent de plus en plus dé-
taillées et surtout matures. Comme cela va étre vu dans les sections suivantes,

2Les cotuts d’indisponibilité dans un contexte opérationnel y sont évidemment inclus.
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2.2 Conception d’un systéme et de son architecture

ces échanges d’informations s’opérent par la surveillance et la vérification sui-
vant plusieurs processus imbriqués : la sireté de fonctionnement et la concep-
tion du soutien logistique intégré notamment, qui s’inscrit dans les activités
de soutien logistique intégré présentées par la norme [1|. Les données fournies
par I'avionneur concerne en particulier les objectifs d’exploitation de 1’avion,
comme :

— le ratio d’heures de vol de I’avion, Flight Hours (FH), par rapport aux heures
de fonctionnement prévues, Operating Hours (OH), noté par la suite ratio
FH/OH,

— les conditions environnementales d’exploitation,

— le cycle de vie attendu de 'avion.

Le processus de spécifications d’un équipement commence par une demande
d’informations techniques de ’avionneur aux fournisseurs, ou sont précisées en
entrée les conditions d’exploitation, puis une demande d’informations d’ordre
général et commercial. En réponse, une proposition technique est effectuée.
Cette derniére est évaluée par I'avionneur en vue d’une sélection. La derniére
étape est la finalisation du contrat. Ce processus est repris dans le schéma 2.1 :

Processus de spécifications d un équi pement

)

Demande

. : Demande Proposition S T
dmfﬂnnannns>> dinformations >>t nnique >> Sélaction Finalisation
techniques

Confribution d 1a Signature du
Mize 3 jour des donnses : quantification des contrat
-QFA ormances
-MTBUE. estimated pert
-MIBF
-MNFF

- Bases techmaues pour
I"schanzz da: domnsss

F1G. 2.1 — Processus avec les fournisseurs sur les systémes

L’architecture physique du systéme (quantité et composition des LRU) va étre

définie progressivement. Parmi les données mises a jour et négociées, il y a :

— le nombre de type de LRU et leurs quantités appelées Quantity Per Aircraft
(QPA),

— des données sur la fiabilité des modes de défaillances,

— des données sur la fiabilité pour chaque équipement LRU : le Mean Time
Between Failure (MTBF), le Mean Time Between Unscheduled Removal
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2.3 Stireté de fonctionnement de ’avion

(MTBUR) et le Guaranty Mean Time Between Unscheduled Removal (GMT-
BUR) qui seront précisés dans la section suivante,
— des données sur la testabilité pour chaque équipement LRU,

(c) Une fois la description du systéme effectuée, il faut définir Uinterface, l'instal-
lation du systéme et le cablage.
3. L’intégration du systéme dans un environnement simulé,
4. Les phases de test (au sol puis en vol),
5. La vérification et la certification des systémes.

Durant ces derniéres phases, le processus itératif se poursuit de maniére a vérifier et valider
les exigences. Les sections suivantes sont consacrées aux différentes exigences influencant
la disponibilité dans un contexte opérationnel.

2.3 Sireté de fonctionnement de ’avion

L’évaluation de la streté de fonctionnement d’un systéme consiste a analyser les dé-
faillances des composants pour estimer leurs conséquences sur le service rendu par le
systeme.

Les contraintes de sécurité a appliquer lors de l'utilisation de l’avion, connues dés la
conception des systémes, engendrent un ensemble d’événements qui entraineront une in-
disponibilité de I’avion. Nous mettons en évidence, dans cette section, ces événements ainsi
que les données utiles issues de la conception de la streté de fonctionnement de ’avion.
Le premier objectif des analyses de stireté de fonctionnement est de faire certifier ’avion
par les autorités agréées. La norme [31] présente la procédure a suivre pour certifier les
systémes complexes. Un deuxiéme objectif visé est d’apporter le soutien aux compagnies
aériennes pour certifier chacun des nouveaux avions produits (cela sera discuté dans la
section 2.3.4).

Les analyses de sécurité des systémes et de ’avion concernent tous les facteurs de la dispo-
nibilité (Fiabilité, Surveillance de la panne, Maintenance). Une premiére partie mettra en
évidence le processus d’analyse des systémes en vue de la certification. La deuxiéme partie
s’intéressera aux dispositifs de surveillance des pannes mis en place suite aux premiéres
analyses de sécurité. La troisiéme partie présentera les paramétres issus de la conception
du diagnostic et de la maintenance suite aux événements permettant de détecter une
défaillance durant un cycle de vol. Afin de faciliter la maintenance en ligne des compa-
gnies aériennes et d’anticiper l'indisponibilité des systémes, ['avionneur congoit une liste
d’équipements minimums. Ce document sera présenté dans une derniére partie, ainsi que
les documents permettant une certification de chaque nouvel avion produit. Cela permet-
tra d’identifier 'ensemble des événements, du point de vue de la conception des systémes,
qui vont entrainer une indisponibilité de ’avion.

2.3.1 Analyse de sécurité de ’avion

A partir d’'une analyse fonctionnelle arborescente, jusqu’au niveau systéme, les équipes
de sireté de fonctionnement vont fournir leurs propres analyses de la décomposition fonc-
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tionnelle en ciblant 'impact de chacune des fonctions au niveau avion puis au niveau
systéme sur la stureté du vol. L’analyse examine les fonctions de 'avion et des systémes
pour identifier les défaillances potentielles de fonctions, puis classe le risque associé pour
chaque défaillance. Cette analyse de défaillance est produite une fois que les fonctions
sont décomposées suivant une mission spécifique et un scénario opérationnel.

Le processus d’évaluation de la sécurité de ’avion est un processus en V tel celui de la
conception appliqué a un produit explicité en section 2.1. Les différentes étapes pour la
certification du systéme sont fixées par la norme [31]| qui établit les correspondances avec
les étapes du processus de développement d’un systéme.

Les missions considérées pour une étude de sireté de l’avion sont choisies par rapport
a:

des utilisations limites de vols,

leurs contraintes sur la sécurité,

— des configurations ou états du systéme dégradé (par exemple un vol avec la perte
d’un moteur),

— de scénarii opérationnels d’utilisation. Les scénarii opérationnels a prendre en compte

sont listés par les autorités de certification (Joint Aviation Authorities (JAA)) pour

leur impact sur la sécurité de ’avion.

Ces missions se décomposent suivant les phases d'un cycle de vol, choisies pour leurs
criticités vis-a-vis de la sécurité. Les phases sont énoncées dans la sous-section suivante
sur la surveillance des pannes.

Le premier paramétre important est donc, a partir de la définition des fonctions au
niveau systéme (évoquée en section 2.2), expression des conditions de défaillance, Failure
Condition (FC), et la classification de la sévérité sur la sécurité du vol (le type de sévérité
est repris dans le document [31]). Chaque FC est donc liée & une mission et un scénario
opérationnel.

Pour produire cette analyse quantitative des dysfonctionnements liés a une FC, la
démarche dite Analyse des Modes de Défaillances et Etudes des Criticités (AMDEC) ap-
pliquée a un produit va étre utilisée. L’AMDEC est une extension naturelle de I’ Analyse
des Modes de Défaillance et de leurs Effets (AMDE) utilisée pour la premiére fois
a partir des années soixante pour ’analyse de sécurité des avions militaires |51]. La norme
|8] définit la démarche AMDEC.

Pour la certification, les exigences quantitatives pour l'occurrence d’une défaillance
suivant la sévérité des FCsont exprimées dans le tableau 2.1 page suivante. Pour chaque
sévérité, le tableau affecte une probabilité d’occurrence maximum autorisées.

Les parameétres issus de ces analyses permettent d’extraire les modes de défaillance de
chacun des composants, avec les taux de défaillance requis pour répondre aux exigences
de sécurité. Cela permet donc d’extraire, dans la plupart des cas :

— le taux de défaillance de chacun des modes de panne,

— le MTBF d’un composant, d'un équipement LRU,

— la coupe des défaillances des éléments qui entraine une FC,

— les intervalles d’occurrence de chacun des modes de panne lors d’un cycle de vol qui
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Sévérité Probabilités autorisées par heure de vol
Catastrophique | Moins de 10~

Dangereuse Moins de 10~7

Majeure Moins de 107°

Mineure Pas de contraintes

TAB. 2.1 — Probabilités autorisées pour 'occurrence d’une défaillance suivant sa sévérité,
issu de [31]

dépendent de la FC choisie (du scénario),
— Poccurrence d’un effet sensible pour I’équipage, qui dépend de 'effet de la FCchoisie.

L’analyse qualitative et quantitative de ces FC va faire remonter des contraintes de

sécurité sur les systémes, les fonctions requises et les redondances de celles-ci pour sa-
tisfaire les exigences de sécurité. Cela va notamment permettre de définir par la suite le
document Master Minimum Equipment List (MMEL) (la partie 2.3.4 présentera ce do-
cument et son utilité). Précisons que les FCamenant & une interruption de vol (demi-tour
en vol et déroutement) entrainée par la dégradation de conditions de sécurité du vol sont
considérés comme des FC majeures. Des analyses quantitatives sont donc produites pour
ces cas d’Ol, mais sur un cycle de vol.
La sévérité d’une FC induit une connaissance des types d’interruptions possibles. Pour
caractériser une évaluation, nous tiendrons compte d’un paramétre au niveau systéme ou
fonction : le risque opérationnel, noté OI Risk, caractérisant la sévérité des interruptions
opérationnelles lors de la phase de vol. Les résultats de ces analyses des dysfonctionne-
ments liés & une FCvont entrainer des contraintes sur la surveillance des pannes. Il s’agit
d’une des entrées pour la conception de la surveillance et le diagnostic automatique des
pannes.

2.3.2 Conception de la surveillance des pannes et du diagnostic
automatique

Lors de la phase de conception d’un avion, chaque cas de panne potentielle est identifié.
Les analyses de sécurité émettent des exigences (ou non) sur la détection des pannes par
I’équipage, ou plus généralement sur un effet ressenti au poste de pilotage appelé Flight
Deck Effect (FDE). L’occurrence d’'un FDE peut alerter I’équipage de deux fagons.

— Soit par des effets sensibles dans la cabine sur le comportement de I'avion® ou par
un affichage indiquant une perte d’informations sur les écrans de pilotage. Il s’agit
de 'impact direct d’une défaillance pris en compte dans ’analyse de sécurité.

— Soit par une alarme qui apparait au poste de pilotage sur ’écran dédié a cet effet.
L’alarme est exigée par I’analyse de sécurité afin de remédier a la défaillance. Il s’agit
d’un message appelé message Electronic Centralized Aircraft Monitoring (ECAM).

Une analyse des conséquences potentielles de cette défaillance se fait suivant :

— une simple panne,

3Des vibrations anormales, par exemple, peuvent étre signalées par ’équipage.
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— une combinaison d’une ou de plusieurs autres pannes.
Il faut pour cela classifier chaque type de panne ainsi relevé. Les trois principales classes
de messages sont listées dans le tableau suivant, en précisant si elles ont des conséquences
opérationnelles, I'indication faite aux membres d’équipage, les conséquences pour le vol
suivant et les indications a 1’équipe de maintenance.

Classe de panne 1 2 3
Conséquences opéra- | Oui Non Non
tionnelles
Indications aux | Oui  (affichées | Oui (dispo- | Non
membres d’équipage automatique- nibles)

ment)

Conséquences pour le
vol suivant

Application de
la MEL

Application de
la MEL

MEL non appli-
cable

Indications a 1’équipe

Automatiques

Automatiques

Sur demande

de maintenance

TAB. 2.2 — Classes de panne et conséquences

Aprés une itération des analyses de sécurité remontent donc des exigences sur la sur-
veillance, suivant les FC. Deux procédures automatiques de surveillance sont appliquées
sur les équipements :

— Une confirmation de la panne en vol qui entraine, si elle se vérifie, I’apparition
d’une alarme au poste de pilotage. Le systéme Flight Warning System (FWS) gére
les apparitions de ces messages et les envoie vers le systéme de centralisation de la
maintenance Centralized Maintenance System (CMS).

— Une isolation de la panne au sol qui induit une mémorisation et I’envoie vers le CMS.
La procédure d’isolation de la panne et le message enregistré par le CMS serviront
alors pour la procédure de diagnostic.

L’affichage d’une alarme est soumis & une réglementation, fixée lors de la conception. Plu-
sieurs types d’alarme peuvent étre inhibés (par le FWS) en fonction de certaines phases
critiques du vol en cours, ceci soit pour des raisons de sécurité?, soit pour des raisons
opérationnelles dues a la non sévérité de la panne.

Les phases d’un vol a prendre en compte pour ’affichage des messages ECAM reprennent
les phases d’un cycle de vol pour l'analyse de la sécurité de ’avion en décomposant les
phases de décollage et d’atterrissage en fonction de leurs différences sur 'impact opéra-
tionnel. Elles sont décomposées dans la figure 2.2 page suivante.

Les parameétres issus de la conception de la surveillance des pannes sont :
— les intervalles de détection de chaque panne suivant le cycle de vol,
— le taux de No Fault Found (NFF) associé a la procédure d’isolation de la panne,

4Une alarme apparaissant durant la phase de décollage peut avoir un effet néfaste sur le comportement
du pilote, alors que la panne n’affecte pas les conditions de sécurité pour cette phase.
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Sol Vol Sol

F1G. 2.2 — Phases de vol prises en compte pour afficher un message ECAM

— le message ECAM associé a une détection d’'une combinaison de panne et la classe
de panne,

— le message de maintenance associé a une détection d’une combinaison de panne,

— les intervalles d’annonce de chaque panne suivant le cycle de vol.

Vu l'influence d’un message sur le comportement du pilote, 'exigence générique sui-
vante est formulée dés la phase de conception.

Exemple 2.1 (Exigence sur ’affichage des messages sans impact sur la sécurité) :
Si un message n'a pas de conséquences opérationnelles (classe 2 ou 3), il ne devra pas
apparaitre durant les phases de roulage avant le décollage jusqu’a la fin de la montée, afin

de ne pas influencer négativement le pilote.

Lorsqu’aucune exigence n’est émise sur la surveillance d’'un mode de panne, il s’agit
d’un mode de panne caché. Si ce mode de panne a un impact sur la sécurité de 1’avion,
des exigences de maintenance préventive peuvent étre émises :

— soit une inspection et un remplacement du LRU en cas de panne confirmée,

— soit un remplacement préventif.

Dans les deux cas, l'application de la maintenance préventive restaure la fonction du
systéme sans impact sur les opérations de 'avion (c’est-a-dire sans risque d’interruption
opérationnelle). Le type de maintenance préventive influe seulement sur la fiabilité de
I'équipement. Les parameétres dans le cas d’'un mode de panne caché (sans surveillance)
pour un LRU sont :

— le type de tache de maintenance préventive (inspection, remplacement),

— les durées des intervalles entre chaque inspection ou remplacement préventif®.

Des études sur les données concernant les interruptions opérationnelles montrent que
le nombre d’occurrences d’Ol dues a des annonces de pannes multiples est trés faible en
comparaison avec le nombre d’OI sur chacun des systémes. Afin de simplifier I’étude des
cas de pannes, nous travaillerons sur I’hypothése suivante.

Hypothése 2.1 :

La probabilité d’avoir plus d’un composant qui tombe en panne ou d’avoir [’apparition de
plusieurs Flight Deck Effect durant un cycle de vol est négligeable.

°Les durées des intervalles sont exprimées en FH, en Flight Cycles (FCy)ou en jours.
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En effet, vu que les études de fiabilité concernent des équipements aéronautiques sup-
posés trés fiables, la probabilité de double panne lors d’un méme cycle de vol sont né-
gligeables comparés aux objectifs de fiabilité opérationnelle. Néanmoins, notons que ces
événements rares sont bien pris en considération durant les analyses de sécurité. Lorsque
nécessaire, des redondances sont prévues pour satisfaire les exigences de sécurité.

Depuis quelques temps sont apparus les concepts de pronostic et de Health monitoring.
Il s’agit de controler le comportement d'un équipement et d’anticiper une défaillance de
celui-ci.
Les impacts liés au pronostic dépendent du processus d’aide a la décision sur la détection
d’une future panne, et ne seront pas abordés ici. En effet, cela entraine un changement
des scénarii opérationnels et de la politique de maintenance d’'une compagnie aérienne tels
qu’ils sont présentés dans le chapitre 3.

2.3.3 Conception du diagnostic et de la maintenance corrective

Pour qu’une intervention de maintenance corrective ait lieu, il faut qu’un Flight Deck

Effect apparaisse. Les procédures de détection des défaillances des systémes étant définies,
la conception du diagnostic et de la maintenance corrective s’ensuit. Pour chaque mes-
sage enregistré par le CMS, une procédure de diagnostic (troubleshooting) de la panne est
définie. La procédure de diagnostic peut étre vue comme une procédure de maintenance
(en raison des tests a effectuer) en vue d’une confirmation de la panne et de 1’équipement
LRU incriminé.
Pour chaque cas de panne confirmée, on définit une procédure de maintenance pour rec-
tifier la panne (et restaurer la fonction du systéme associé), ou pour isoler la panne et
autoriser le vol suivant dans un mode dégradé détaillé dans la sous-partie 2.3.4. Les procé-
dures de diagnostic et de maintenance se décomposent sur plusieurs niveaux en fonction
des taches a effectuer. L’accés & un LRU en panne pour effectuer une dépose peut né-
cessiter par exemple la dépose d’un panneau qui constitue elle-méme une procédure de
maintenance. L’installation et I’emplacement du systéme sur ’avion ont donc un impact
sur sa disponibilité.

Les paramétres de maintenance liés au diagnostic de la panne (vu en tant que procédure

de maintenance) sont :

— la ou les procédures de diagnostic en fonction des messages de maintenance associés,

— les types de taches de maintenance,

— le temps pour effectuer un diagnostic de la panne, qui peut étre exprimé de fagon gé-
nérale connaissant ’équipement LRU en panne, ou plus précisément, en considérant
en plus le message d’alarme et/ou de maintenance associé(s).

Les paramétres de maintenance liés a la perte d’un équipement sont :

— la procédure et les taches de maintenance a effectuer lors de la perte d’'un LRU.
Ces taches concernent soit l'acceptation d’un mode dégradé dans le respect des
conditions données par le document MMEL définit dans la section 2.3.4, et cela
consiste pour la plupart en des procédures de désactivation, d’isolation de la panne
et/ou de tests des fonctions ; soit par une procédure de dépose/pose de I’équipement
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(un ou plusieurs LRU).

— le temps de dépose/pose d’un LRU,

— le temps de désactivation, ou d’isolation d’une panne. Cela concerne les taches in-
cluses dans ’application d’une procédure de maintenance requise par la MMELdans
le cas de ’acceptation d’un mode dégradé.

— le niveau de compétence requis pour effectuer chacune des taches de maintenance.

Les paramétres relatifs a 'installation du systéme sont :

— les zones d’emplacement des différents systémes,

— les temps d’accés aux différentes parties (LRU) du systéme.

La plupart des paramétres évoqués ici sont des paramétres de temps d’application de
diverses taches de maintenance. Ils seront par la suite inclus dans le modéle comme temps
moyens d’application de ces taches.

En effet, pour les procédures de maintenance corrective, Airbus fixe une exigence de temps
de maintenance pour des catégories d’équipements. Ces exigences sont vérifiées par une
estimation de la moyenne des temps.

Exemple 2.2 (Exigences de temps de maintenance corrective sur les calculateurs) :
Pour les nouveauz avions en conception, Airbus fize pour exrigences que les procédures
d’application d’une maintenance corrective sur un calculateur LRU ne doit pas dépasser

en moyenne une demi-heure.

2.3.4 Deéfinitions d’une liste d’équipements minimums et du do-
cument MMEL

Grace aux redondances installées depuis la conception initiale, ’avion peut étre opéré
avec des équipements en panne®. En raison des cotits d’indisponibilité, et afin de soula-
ger la gestion de la maintenance en ligne pour une compagnie aérienne, les avionneurs
concoivent et certifient, au travers des autorités, une liste de conditions et d’équipements
minimums permettant le prochain vol de ’avion. Cela permet une plus grande flexibilité
dans la gestion des reconfigurations en cas de panne. La Master Minimum Equipment List
est un document qui liste des équipements pouvant étre hors service temporairement, sous
certaines conditions, tout en maintenant un niveau de sécurité acceptable. Une MMEL
distincte est produite par ’avionneur pour chaque type d’avion. Les autorités de certi-
fications (FAA, JAA ) accréditent ou créent leurs propres MMEL. Ce document a pour
objectifs :

— de permettre les opérations de I’avion, lorsqu’un ou plusieurs équipements sont non

opérationnels, et quand la panne est détectée durant le vol ou l’escale,

— de lister les équipements pouvant étre non opérationnels pour une période limitée
de temps (qui est précisée), ainsi que les conditions associées en conformité avec les
aspects de sécurité et les procédures opérationnelles de ’avion.

Les analyses de sécurité permettent de déterminer les probabilités de défaillance et

d’en estimer les conséquences. La MMEL couvre la sécurité du vol en cas de prochaine

6Dans le cas contraire, la moindre panne qui affecte la sécurité entrainerait que I’avion soit cloué au
sol
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défaillance critique en vol. Les analyses de sécurité sont utilisées pour démontrer qu'un
niveau acceptable de sécurité du vol est maintenu.

Certaines fonctions sont indispensables a la sireté de 'avion” tel qu’il va étre certifié.
Un équipement LRU qui par sa défaillance entraine la perte d’une telle fonction est de
catégorie dite NOGO. Lorsqu’un équipement n’est pas de catégorie NOGO (il est dit
GO ou GOIF), suivant les conditions de sécurité, ’application de la maintenance dispose
d’un intervalle de temps pour effectuer la rectification. L’intervalle de temps est introduit
par une lettre A, B, C ou D définissant sa catégorie, en accord avec la définition du
document [32|. La catégorie A n’a pas de norme pour U'intervalle, le temps autorisé pour
la spécification est indiqué dans la MMEL.

Le nombre de jours (excluant celui de la découverte de la panne) correspondant aux
autres catégories d’intervalles pour la rectification sont donnés dans la table suivante :

Intervalle pour la Rectification B|C| D
Nombre de jours (excepté celuide | 3 | 10 | 120
découverte de la panne)

TAB. 2.3 — Intervalles de rectifiaction de la MMEL

La MMEL(ou par suite une Minimum Equipment List (MEL) type) contient :

— la liste des alarmes Electronic Centralized Aircraft Monitoring et les entrées de
conditions MMEL appropriées, dont la figure 2.3 présente un extrait pour le sys-
téme Electronic Instrument System (EIS) sur un avion de la gamme Airbus.

Pour ce systéme, cinq messages ECAM différents sont attribués. Le premier corres-

ECAM WARNING DISPATCH CONDITION REMARK
Els

DISPLAY DISGREPANCY ND DISPATCH

ECAM DMC 1 (2 FALLT Refar to MPEL 31-62-01-E)

ECAM DMC 2 FAULT Refar to MIEL 31-5201-5)

EFIS DMC 1 (2} FALLT Refar to MMEL 31-62-01-4])

EFIS DIMC 3 FAULT Refir to MIMEL 31-62-01-4)

F1G. 2.3 — Extrait d’alarmes ECAM, issu d’'une MMEL [10]

pond & une défaillance de I'affichage®. Les quatre suivants indique une défaillance
des calculateurs LRU Display Management Computer (DMC).

"Les fonctions en question sont listées dans la MMEL comme requises sans redondance possible
8Une défaillance de affichage peut directement étre détectée par un pilote sans message ECAM. 1l
s’agit alors d’'un Flight Deck Effect.
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— une liste approuvée de tous les éléments pouvant étre non opérationnels, dont la
figure 2.4 présente un extrait.

1. SYSTEMAND SEQUEBMCE NUMBERS | 2. RECTIFICATION INTERWAL
3. NUMEER INSTALLED
4. NUMBER REQUIRED FOR DASPATCH

ITEM &. REMARKS OR EXCEPTIONS
3160 ELECTRONIC
INSTRUMENT SYSTEM
(Ex%) (o) Indique qu’il y a une
6201 Display Maragement . P
Computer |DMC) : procquJre opérationnelle
A) EFIS Pant cla]z Ore may be inoperative on DMG 2 d550Ciee
providad EFIS DMC selector on /D
] side is selected 10 3. Indi |
Bj ECAM Part clajz One may be inoperative on OREC 2. n ICIIUIE es
C) (Roserved) 1 P condrtlon§
6301 Display Urit (DU) 6|5 ke a) Gne of the folbwing display units| | POUT |€ depart
may be inoperative : PFDZ, NDZ, {{{ GO IF :0)
S0
- ur -

unit nEy be Ingperative. L

6|5 [*a) |' b} Bcopt for ER gperations MOD1

Indique que la condition de
i i départ est NOGO dans le
cas dunvol ETOPS

Fi1G. 2.4 — Extrait de la liste des éléments pouvant étre non opérationnels, issu d’une
MMEL [10]

Le systéme est formé de trois calculateurs DMC et de six unités d’affichage Display
Unit (DU). Le document MMEL autorise un calculateur DMC en panne pour le
vol suivant, en précisant toutefois qu’il ne peut s’agir que du DMC 2. Pour les DU,
le document autorise un seul en panne parmi six. L’intervalle de rectification de la
panne est d’une période de dix jours pour appliquer la maintenance différée. Mais 1a
encore, des précisions sont apportées sur les positions des DU dont I’état de panne
est permis pour le vol suivant. De plus, deux cas de profils de vol sont a distinguer,
le vol en conditions Extended Twin-engine OPerationS (ETOPS), qui caractérise
les opérations étendues pour un bimoteur, ou non.

— les procédures opérationnelles a appliquer si requises, dont la figure 2.5 page suivante
présente un extrait,

— les procédures de maintenance a appliquer si besoin.

Comme cela est précisé précédemment, les compagnies aériennes sont obligées de certi-
fier elles-mémes leurs avions et donc de produire leur propre document MEL pour chaque
nouvel avion. Cette liste est ensuite certifiée par les autorités compétentes. La MEL pro-
duite par une compagnie aérienne doit en particulier contenir I'ensemble des éléments
signalés As required by regulations avec les conditions de départ associées. Celle-ci doit
étre au moins aussi restrictive que celle issue de la MMEL. Enfin, la MEL ne doit contenir
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31-60 ELECTROMIC INSTRUMENT SYSTEM (EIS|

63-01 Display Unit (OU}

a)

Geleat the comesponding kneb DFF

If the ECAM lower display is inoparative, and in case of warning an ECAM upper
display, use the ECANM/ND switching selector to get the system page on the
selected MND.

b)
Select the coresponding kneb DFF

&8-01 Eleetronic Instrument System (EI%) Switching
A] ECAM SWITCHING Panel

b) ECAM/ND Switching Selector
On ECAM control pand :
[JFPER DNSPLAY Brightness Contral Knob . . OFF
Gheck that the B'WD image is aummatlc:alll.r trmsrered m the SU l..nr[
UPPER DISFLAY Brighmess Gontrol Knob . . .. On

B} EFIS OMC Panel

b} PFOYND Pl

On 1he side where the PFOYND ph is inoperative

PFD Brighimess Comtrol Knob .« .. .. .. oo 0OFF
Ghech that the PFD image is automatically transfered on the ND unit

PFD Brightress Control Knob .. ..o oo oo On

Procédure
opérationnelle
associée

F1G. 2.5 — Extrait de procédures opérationnelles, issu d’'une MMEL [10|

que les conditions accordées et approuvées par les autorités nationales compétentes.

La MEL doit tenir compte®
— du réseau de travail de 'opérateur,

— des reéglementations nationales sur les opérations,

— de la formation de I’équipage,

— de I’homogénéité avec les autres types d’avion,

— d’opérations spéciales.

La MMEL étant déclinée en MEL pour chacun des avions, on s’intéressera au prochain
chapitre a I'utilisation de ce dernier document par les compagnies aériennes.

Les parameétres issus des conditions contenues dans la MMEL sont :

GOIF, GO),

Intervalle autorisé pour la rectification de la panne,

Niveau de tolérance a la panne pour les fonctions requises dans la MMEL (NOGO,

— Procédure opérationnelle & prendre en compte lorsque le mode dégradé est accepté,

— Procédure de maintenance associée a ’acceptation d’un mode dégradé

L’ensemble des parameétres présentés doivent tenir compte de l'utilisation de I’avion
par une compagnie aérienne. En effet, les contraintes opérationnelles ou commerciales
peuvent entrainer un niveau de tolérance a la panne moindre que celui indiqué. L’impact
lié a 'utilisation de 1’avion, vis-a-vis de ces contraintes, sera vu dans le chapitre 3.

9La MMEL Airbus ne doit pas inclure ces exigences

46



2.4 La conception du soutien de ’avion pour de meilleures
performances opérationnelles

2.4 La conception du soutien de I’avion pour de meilleures
performances opérationnelles

La supportabilité est la capacité d’'un produit, ainsi que son systéme de soutien, a
répondre aux besoins opérationnels des compagnies aériennes. Les spécialistes de suppor-
tabilité, au travers de l'expression et de la vérification d’exigences de supportabilité ont
pour mission de tirer la conception vers le respect de ces exigences. La conception du
soutien opérationnel d’un avion pour de meilleures performances opérationnelles s’inscrit
dans cette logique de conception du soutien logistique intégré et dans les métiers de la
siureté de fonctionnement.

Ces exigences peuvent étre d’ordre qualitatif ou quantitatif et se déclinent sous plu-
sieurs catégories :

— Fiabilité opérationnelle, qui représente le coeur de métiers des méthodes que 'on

développe,

— Cotts de maintenance,

— maintenabilité,

— Facteurs humains et sécurité de la maintenance,

— Programme de maintenance,

— Equipement de soutien opérationnel au sol.

L’objectif des modeéles présentés dans ce rapport permettent la vérification des exi-
gences quantitatives de disponibilité liées a la fiabilité opérationnelle. L’expression des
autres exigences va permettre en outre de donner une valeur a certains parameétres du
modeéle comme le montre les exigences de I’Exemple 2.2 qui permet de donner une valeur
maximum au temps moyen de maintenance corrective sur un calculateur.

Vérifications des exigences sur les indicateurs de disponibilité dans un contexte
opérationnel

Les spécialistes de supportabilité fixent plusieurs types d’exigences quantitatives. Tout
d’abord, certaines fonctions au niveau de ’avion, de par leurs non-fonctionnements, ont
un fort impact sur 'indisponibilité de 'avion. Sur celles-ci, sont fixé directement des
exigences de fiabilité de fonctionnement qui convient de vérifier.

Exemples 2.3 :

1. La fonction de ravitaillement en carburant est indispensable lors du service au sol de
Uappareil. Son non-fonctionnement lors d’un cycle durant le Turn-Around Time de
l'avion influence ["indisponibilité de [’avion par un probable retard. Une exigence sur
sa probabilité de non-fonctionnement durant une mission est posée qu’il convient de
vérifier.

2. La fonction de maintenance est elle aussi indispensable lors de la phase au sol de
I’avion. Son non-fonctionnement peut entrainer ['impossibilité d’effectuer une action
de maintenance corrective ou encore de produire le compte-rendu de vol. La encore
une exigence sur sa probabilité de non-fonctionnement durant une mission est posée.
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La vérification des exigences sur les indicateurs de disponibilité pour des fonctions de
I’avion sont effectuées lors de la phase de conception, puis validées lors de la phase de
définition. Ces indicateurs de disponibilité attribués a des fonctions de ’avion sont, pour
une mission donnée :

— une fréquence de non-fonctionnement maximuin,

— une fréquence d’interruption de vol maximum ou le taux d’interruption en vol maxi-

mum, Al rate,

— une fréquence maximum d’interruption opérationnelle ou le taux d’interruption opé-

rationnelle maximum, OI _rate.
Il n’est pas fait de distinction sur les interruptions opérationnelles entre les retards et les
annulations de vol. En effet, il s’agit de choisir une architecture physique de la fonction.
La modification de ’architecture physique n’a pas pour conséquence d’influencer, hormis
les interruptions de vol, la sévérité d’une OI.

La vérification des exigences sur les indicateurs de disponibilité pour les systémes de
I’avion sont effectuées a la phase de conception, la phase de définition et la phase de
développement. Ces indicateurs de disponibilité attribués a des systémes de ’avion sont,
pour une mission donnée :

— une fréquence d’interruption de vol ou le taux d’interruption en vol, AI rate,

— une fréquence d’interruption opérationnelle ou le taux d’interruption opérationnelle,

OI rate,

— un colt moyen des interruptions opérationnelles.

Et a partir de la phase de définition, ces indicateurs sont étoffés par les indicateurs sui-
vants :

— une fréquence d’annulations de vol,

— une fréquence de retards.

Le processus d’évaluation de ces indicateurs de disponibilité se distingue en deux
phases principales :

— la phase de conception, ol une vérification des exigences de fiabilité opérationnelle
est effectuée au niveau des fonctions de ’avion et ou débute une analyse des perfor-
mances pour la comparaison des cotits au niveau systéme,

— de la phase de définition & la phase de développement, ot une analyse et une vérifi-
cation des performances des indicateurs de disponibilité est effectuée au niveau des
systémes (en incluant les données issues des analyses de sécurité).

Les analyses se produisent aussi durant la phase en service dans le cas de modifications
des systémes de ’avion.

Comme chacun des processus relatifs a la conception des systémes, ce processus en V
s’applique en incluant donc une partie montante qui contient une vérification et une vali-
dation des exigences sur les performances opérationnelles. De plus, ce processus s’applique
de maniére itérative, de facon a mettre a jour efficacement les prédictions des indicateurs
de disponibilité ainsi vérifiées.

Ce processus itératif va demander au modéle de fournir & la fois une vérification d’exi-
gences sur la fiabilité en service des fonctions du systéme considéré et une estimation des
performances de disponibilité, tout cela en intégrant au fur et & mesure les parameétres
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F1G. 2.6 — Processus de définition et vérifications des exigences de fiabilité opérationnelle

des différentes phases de conception.

Bilan des paramétres du modéle accessibles au cours des phases de conception

Dans ce paragraphe, nous faisons un récapitulatif des paramétres de conception des
systémes qui vont impacter la disponibilité d’un avion et de la facon dont ils apparaissent
durant les phases de conception. Il s’agit donc d’intégrer au fur et & mesure les nouveaux
parametres, et de mettre a jour les parameétres existants.

Lors de la phase de faisabilité, seulement une expression des exigences au niveau
de la fiabilité opérationnelle au niveau avion est effectuée, et une premiére décomposition
au niveau systéme permet d’avoir les performances de fiabilité opérationnelle pour les
systémes, mais aussi pour ses fonctions.

Lors de la phase de conception, les projections de indicateurs de disponibilité

doivent aider a répondre a deux problématiques, pour permettre :

— d’effectuer une premiére vérification des exigences sur les indicateurs de disponibilité
des fonctions,

— d’effectuer une premiére estimation des cotits d’interruption opérationnelle pour
faire une présélection des fournisseurs, choisir une référence d’architecture physique
du systéme (composition et liens des LRU) et ses alternatives.

Durant cette phase, les données disponibles sont :

— Dlarchitecture fonctionnelle d’un systéme, avec identification des FC et de leurs cri-
ticités sur la disponibilité,

— les modes de défaillance de chaque fonction et leurs taux de défaillance associés,

— la premiére référence et les alternatives d’architecture physique du systéme (quantité
de LRU affectée au systéme),

49



2.4 La conception du soutien de ’avion pour de meilleures
performances opérationnelles

des données sur la fiabilité pour chaque équipement LRU : MTBUR et GMTBUR
de chaque LRU,

le message ECAM associé a chaque détection possible d’'une combinaison de panne
et la classe de panne,

les intervalles de détection de chaque panne suivant le cycle de vol,

le temps pour effectuer un diagnostic connaissant 1’équipement LRU en panne,

le niveau de tolérance a la panne pour les fonctions requises dans la MMEL (NOGO,

GOIF, GO).

Lors de la phase de définition, les projections de disponibilité doivent répondre a la
méme problématique que lors de la phase de conception :

effectuer une validation des exigences sur les indicateurs de disponibilité des fonc-
tions,

effectuer une estimation des coiits d’interruption opérationnelle pour faire une sé-
lection des fournisseurs. Cela permettra de faire une premiére validation sur le choix
d’architecture physique du systéme par rapport aux solutions alternatives.

Les paramétres déja existants vont étre affinés au fur et & mesure de 'avancée de
la conception et des échanges avec les fournisseurs. Les paramétres supplémentaires a
intégrer sont :

la répartition fonctionnelle des fonctions du systéme dans I’ensemble des composants
(compositions des modes de défaillance des LRU),

le message de maintenance associé a une détection d’une combinaison de panne,
les intervalles d’annonce de chaque panne suivant le cycle de vol,

la ou les procédures de diagnostic en fonction des messages de maintenance associés,
les types de taches de maintenance,

le temps pour effectuer un diagnostic de la panne, qui peut étre exprimer de facon
générale connaissant I’équipement LRUen panne, ou plus précisément en considérant
en plus le message d’alarme et/ou de maintenance associé.

la procédure et les taches de maintenance a effectuer lors de la perte d’'un LRU.

le temps de dépose/pose d’'un LRU,

le temps de désactivation ou le temps d’isolation d’une panne dans le cas de 'ac-
ceptation d’un mode dégradé.

le niveau de compétence requis pour effectuer chacune des taches de maintenance.
les temps d’acceés aux différentes parties (LRU) du systéme.

I’'intervalle autorisé pour la rectification de la panne,

la procédure opérationnelle a prendre en compte lorsque le mode dégradé est accepté,
la procédure de maintenance associée a ’acceptation d’un mode dégradé.

Lors de la phase de développement, une fois les architectures fonctionnelles et
physiques du systéme définies!®, les projections de disponibilité vont permettre une vé-
rification des exigences de disponibilité sur le systéme commencées lors des précédentes
phases. Les paramétres a prendre en compte sont les mémes que lors de la phase de défi-

10Cela n’implique pas que les architectures fonctionnelles et physiques soient figées, mais leur description
doit contenir tous les paramétres pré-cités
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nition. Toutefois, la vérification des exigences de supportabilité et plus généralement des
exigences sur le systéme au cours du processus de conception vont permettre d’affiner (et
de valider) les données d’entrée et les paramétres d’un systéme. De méme, les échanges
avec les fournisseurs, comme sur le MTBUR des équipements, vont préciser les valeurs
de certains parameétres. La prise en compte des modifications de ces données va entrainer
une nouvelle itération de la vérification des exigences.
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Chapitre 3

Utilisation de ’avion dans un contexte
opérationnel

Dans ce chapitre, nous allons présenter les différents facteurs ayant une influence sur
la disponibilité d’un avion dans un contexte opérationnel, provenant de son utilisation
par une compagnie aérienne, a prendre en compte dans le modele.

Il faut donc envisager les différentes exploitations commerciales possibles d’un avion,
basées tout d’abord sur les exploitations actuelles, puis futures'. Cette discussion nous
ameénera dans une premiére section a définir les profils de mission, ainsi que les différentes
phases d’un cycle de vol.

En fonction de ’exploitation commerciale, de la taille de sa flotte, de son organisation, une
compagnie aérienne met en place une politique de maintenance, y incluant des critéres de
décision sur le type de maintenance corrective a appliquer en cas d’apparition d’un Flight
Deck Effect. La maintenance en ligne d’'une compagnie aérienne est présentée dans une
deuxiéme section, en commencant par les principaux types de politique de maintenance,
puis en explicitant les critéres de décision sur le type de maintenance corrective a ap-
pliquer en ligne. La description du processus de maintenance corrective en ligne termine
cette section.

Enfin, pour pouvoir prédire les futures performances de disponibilité, plusieurs missions
types seront définies lors de phases de faisabilité en vue de la conception d’un soutien
opérationnel. La troisiéme et derniére section présente ces missions types qui serviront a
la prédiction des performances de disponibilité. Cela permettra de faire une synthése pour
récapituler les paramétres issus du contexte opérationnel & inclure dans le modéle.

'En effet, lors de la conception d’un avion, 1’évolution du marché et du trafic aérien est prise en
compte.
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3.1 Exploitation commerciale de ’avion

3.1.1 Profils de mission de ’avion

En fonction des performances opérationnelles, des besoins commerciaux et de son or-

ganisation, une compagnie aérienne va planifier une exploitation commerciale pour un
avion donné. D’un avion a un autre, les exploitations commerciales peuvent donc étre
tres différentes.
Chaque type d’avion produit par un avionneur est prévu avec des contraintes de limita-
tions sur le type de vol. Par exemple, la distance maximale étant définie pour chaque type
d’avion, la compagnie aérienne exploite un avion en fonction de cette limitation, pour
un certain type de trajet. Trois grandes familles se distinguent principalement : les longs
courriers, les moyens courriers et les courts courriers.

Une mission est constituée d’une séquence de cycles de vol. Il faudra donc prendre en
compte dans le modéle :

— le nombre de trajets constituant la mission,

— la durée de chacune des phases de vol de la mission.

De plus, le trajet est soumis a des contraintes de sécurité relatives a la zone géographique
qu’il traverse. Par exemple, les vols considérés ETOPS sont des cas trés dimensionnants.
Cependant, les contraintes de sécurité varient aussi en fonction des zones politiques tra-
versées : la MEL (voir 2.3) d'un avion est soumise a une réglementation différente. Par
exemple, les éléments de navigation minimum requis sont dépendants de la régulation
aérienne en vigueur sur la zone de vol. Ces contraintes vont donc impacter les conditions
requises pour le vol suivant, voire celui en cours. Afin de mieux percevoir ces contraintes,
le modéle devra tenir compte de maniére directe (& partir d’hypothéses) ou de maniére
induite (via la modélisation des conditions requises pour le vol suivant) des facteurs :

— type de vol (Non ETOPS, ETOPS< 180 minutes ... ),

— zones politiques traversées.

Le chapitre 5 reprendra ces facteurs pour en extraire les paramétres du modéle, et montrer
la maniére dont les conditions requises pour le vol suivant vont étre modifiées.

Les types d’Ol, définis dans la section 1.1, induisent un cotut différent, relatif a I’ex-
ploitation commerciale. Ce cott tient compte, non seulement du type d’OI, mais aussi de
plusieurs facteurs économiques, organisationnels et opérationnels (capacité en passagers
ou en fret par exemple). Plusieurs études (voir |48] ou plus généralement sur tout type de
retard : [27]) distinguent trois classes principales d’interruption opérationnelle selon leurs
impacts sur les cofts :

— les interruptions en vol (déroutement ou demi-tour en vol) et de décollage,

— les annulations,

— les demi-tours au sol, les retards (il faudra ici tenir compte de la durée du retard).

Hypothése 3.1 :

Les substitutions (ou changements d’avion) ne sont pas prises en compte ici. Pour modé-
liser un tel événement, il faudrait modéliser le comportement de la flotte. Comme le coit
associé correspond environ a celui d’un retard de deuz heures (en moyenne), ’événement
sera, par hypothése, compté comme un retard.
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Pour estimer le coiit des interruptions opérationnelles, nous utiliserons pour données
d’entrée soit le coiit moyen d’une OI, soit les cotits moyens des différents cas d’interruption
opérationnelle :

— le cotit moyen d’une interruption en vol,

— le cotit moyen d’une annulation de vol,

— le cotit moyen d’une heure de retard.

Comme indiqué dans 1.2, pour pouvoir prédire le cott global lié a la disponibilité
d’un avion dans un contexte opérationnel, le modéle devra donc prédire pour une mission
donnée :

— la fréquence des interruptions en vols,

— la fréquence des annulations,

— la fréquence des retards et une distribution des temps de retards associés.

Exemple 3.1 :

Une navette court-courrier effectuant un aller-retour Paris-Orly/Toulouse, opére sur une
misston d’une journée entiere a raison de huit allers-retours. Les temps de vol sont d’une
heure chacun et d’un temps au sol de quarante-cing minutes (temps prévu pour le dé-
barquement des passagers, de leurs bagages, puis de la préparation de ['avion pour le vol
sutvant). Il s’agit d’un vol non ETOPS et la zone politique traversée n’'induit pas de condi-
tions particuliéres.

A la fin de la journée, toutes les opérations de maintenance ayant été reportées seront
effectuées afin de préparer ['avion pour le lendemain. Notons ici que, hormis ['impact des
Ol sur la mission, la fiabilité de déploiement est aussi considérée car un retard ou une
annulation entraine ['impossibilité d’effectuer le reste de la mission.

3.1.2 Décomposition des phases de vol et sol d’un cycle

Plusieurs décompositions des phases de vol d'un cycle ont déja été vues dans 2.3.1
pour l'analyse de sécurité. Avant d’en faire une synthése en vue de la modélisation, d’un
point de vue opérationnel, le Flight Crew Operating Manual (FCOM), qui rassemble
les opérations pour 1’équipage technique, donne la décomposition suivante des phases
parcourues :

1. Préparation du vol, incluant les actions de
— Préparation du poste de pilotage
— Inspection extérieure de sécurité

Mise sous tension de ’avion

Démarrage du moteur

Phase de roulage jusqu’a la piste pour le décollage (roulage départ)
Décollage

Montée

Croisiére

Descente

© X N O W

Approche
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10. Atterrissage
11. Phase de roulage jusqu’a la porte pour le débarquement
12. Parking

Les phases de vol prises en compte pour 'apparition d’un message ECAM? sont insé-
rées dans cette décomposition.

Pour compléter la description des différentes phases, il faut décomposer les phases liées
a I'exploitation de ’avion au sol, de la phase de parking, jusqu’a la préparation du vol.

Décomposition des phases au sol d’un cycle

Le Turn-Around Time (TAT) de I’avion inclut les actions de préparation de mission
de I’avion qui sont :

— Pembarquement (disembark) et le débarquement (board),

— la mise en place du service de restauration (catering),

— le nettoyage de la cabine (cabin cleaning),

— le débarquement et 'embarquement du fret (cargo),

— le ravitaillement en carburant (refueling),

— les vérifications au sol aprés et avant le vol (post/pre flight checks),

— les vérifications extérieures (external check),

— les vérifications intérieures (interior check).
Pour un avion de type long courrier, le tableau suivant donne les périodes d’application
des actions d’exploitation au sol de I’avion au cours d’'un TAT de quatre-vingt-dix minutes.

Disembark/Board _T_'_'_:“J| | | | | | | | | 'J,_l_l_l_l_'_‘
Catering e
Cabin Cleaning [ T O s |
Cargo S ——— | e
Refuelling ij
PostPre Flight Checks e 7777 ] =
External Check : : : : ': ,
Interior Check | | i : : —
Minutss [i] E W 1 D 2 BV B £ 4 H B O B W TE B B

F1G. 3.1 — Décomposition des actions d’exploitation de ’avion lors du TAT

Une phase de vol étendue aux phases au sol se décompose en trois parties principales, la
préparation de ’avion pour le vol suivant, le vol, et le «débarquement» de ’avion comime
le représente la figure 3.2 page suivante. Ce schéma représente les différentes phases sui-
vies par ’avion lors d’un processus normal sans spécificité di a un entretien particulier
ou a 'occurrence d’une alarme.

Zyoir la figure 2.2 page 41.
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F1G. 3.2 — Synthése des phases en vol et au sol

Cette décomposition synthétique sera utile pour modéliser les phases qui vont influen-
cer la disponibilité de I'avion, a partir du contexte opérationnel qui vient d’étre décrit.
Dans la section 5.1 nous reprendrons ce schéma pour interpréter I'impact de ’apparition
d’un FDE sur chacune des phases et ses conséquences opérationnelles.

3.2 Maintenance en ligne d’un avion

La maintenance effectuée sur un avion pendant qu’il est en opération, c’est-a-dire
lorsqu’il opére sur une mission, est par définition une maintenance en ligne® et maintenance
sur site*. Plusieurs types de maintenance s’appliquent sur les systémes d’un avion : soit
avant la détection d’une panne, il s’agit d’'une maintenance préventive, soit apres détection
d’une panne, il s’agit alors d’'une maintenance corrective. Dans ce dernier cas, soit elle
est exécutée sans délai et il s’agit d’une maintenance d’urgence, soit elle est retardée sous
certaines conditions fournies par le document MELou par la compagnie aérienne et il s’agit
d’une maintenance différée. Le schéma extrait de la norme [4] résume la décomposition
précédente de la maintenance.

Nous avons vu dans le chapitre précédent que la maintenance préventive est prédéfinie
suivant le systéme. Une partie est directement déduite des données sur le systéme fournies
lors de sa conception et est a adapter en fonction de la politique de maintenance de la
compagnie. De méme, pour la maintenance corrective, si elle peut étre différée, le choix de
rectifier la panne ou non dépend la encore de la compagnie aérienne. Nous décrivons, dans
une premiére sous-section, les différents facteurs traduisant la politique de maintenance
d’une compagnie aérienne.

Toutefois, ’application de I'un des types de maintenance n’a pas forcément une in-
cidence sur les opérations de ’avion. Du point de vue de ’avionneur, les interruptions
due a Papplication d’'une maintenance préventive ou différée ne sont pas imputables aux
systémes mais a l'organisation de la compagnie aérienne. Par contre, une interruption
opérationnelle au sol (retard ou annulation) due & un incident technique fait suite & 1’obli-

3Maintenance exécutée alors que le bien est en fonctionnement, selon la norme [4].
*Maintenance exécutée a I’endroit ou le bien est utilisé, selon la norme [4].
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Maintenance

Avant detection d'une panne Aprés détection d'une panne
Maintenance préventive Maintenance corrective
Maintenance Maintenance
conditionnelle systématique

Selon un échéancier,
continue ou
@ la demande

Selon o
it Différée D*urgence
un échéancier

F1G. 3.3 — Décomposition des types de maintenance, issue de la norme [4]

gation d’effectuer une maintenance corrective d’urgence en ligne®. Les critéres de décision
de I'application d’une maintenance corrective sont présentés dans une deuxiéme partie.

Enfin, le processus décrivant les actions de maintenance corrective d’urgence est décrit
dans une troisiéme partie.

3.2.1 Politique de maintenance d’un avion, d’une flotte

Lors de I'exploitation de I’avion, la compagnie aérienne utilise en général un avion pour
un type de mission prévu et le configure en fonction. Elle doit alors adapter sa politique
de maintenance suivant les critéres de la mission.
Pour exploiter sa flotte en service, la compagnie aérienne gére ses ressources avec :
— les piéces de rechanges a bord de 'avion,
— le nombre de piéces de rechanges suivant les aéroports,
— le personnel de maintenance qualifiés et les outillages spécifiques (compétences/ressources)
suivant les aéroports,
— le choix de ses bases aériennes, qui conditionne évidemment les précédentes res-
sources ainsi que les différentes possibilités de maintenance.

La maintenance préventive doit répondre aux contraintes de sécurité issues de la
conception 2.3.2. Toutefois, le centre de maintenance d’'une compagnie aérienne peut les
renforcer en fonction des contraintes de coits d’utilisation et d’indisponibilité de I'avion.
La disponibilité de 1’avion est a prendre ici d’un point de vue global, et pas seulement
dans le contexte opérationnel lié a la problématique de ce rapport. De plus, en fonction
des acceptations de mode dégradé sur les vols précédents, 'application de la maintenance

5Une maintenance corrective d’urgence pour accepter un mode dégradé peut aussi s’effectuer pour
différer la maintenance, voir pour cela 3.2.3
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3.2 Maintenance en ligne d’un avion

différée se fait en fonction des ressources évoquées plus haut et des risques par rapport
aux cotuts d’une indisponibilité ultérieure.
La politique de maintenance d’une compagnie aérienne influence donc :

— la maintenance préventive, et les intervalles entre deux maintenances préventives
associés,

— la maintenance différée, les intervalles de rectification de panne définis dans le do-
cument MMEL produit par Airbus sont ainsi redéfinis dans le document MEL de
'avion (voir en section 2.3.4) suivant la politique de maintenance.

La période entre deux applications de la maintenance préventive ainsi que l’intervalle
de rectification de la panne deviennent de nouveaux parameétres du modéle pour chaque
équipement. Chacun de ces paramétres est dans une unité de temps qu’il faut ramener
par rapport a la mission étudiée.

Dans la deuxiéme partie, un ensemble d’hypothéses sera fourni pour permettre de
modéliser le comportement type d’une compagnie aérienne.

3.2.2 Critéres de décision sur le type de maintenance corrective

Lorsqu’un FDE apparait, s’en suit une procédure de maintenance corrective d’urgence.
Le diagnostic a bord (voir 2.3.3) améne une panne ou une combinaison de pannes. De cette
information découle une décision sur le type de maintenance corrective. Pour présenter
les critéres de décision, il faut d’abord tenir compte de la phase d’apparition du FDE;,
puis des conditions fixées par la sécurité et la compagnie aérienne et de la responsabilité
finale du capitaine.

Une analyse de la défaillance doit étre menée a partir des informations détectées par
I’équipage. Ensuite, la procédure a suivre est de consulter le document MEL. Au sol,
la MEL peut étre consultée seulement lorsqu’une panne est parfaitement identifiée et
confirmée (aprés la procédure de diagnostic). La MEL ne s’applique pas dans le cas d’une
panne en vol (les procédures et limitations & appliquer sont données par le FCOM). Elle
ne doit étre consultée en vol seulement lorsqu’il est décidé d’effectuer un demi-tour en vol
suivant :

— la condition GO/NOGO de la fonction en panne,

— la possibilité de réparer a destination.

La figure 3.4 reprend les propos précédents.

‘ Commencement du vol ‘

FCOM
MEL FCOM MEL MEL
Décollage
Embarquement | | Taxi | ‘ Vol | | Taxi |

*—{ Arrivée 4 Ia porte
d’embarquement

F1G. 3.4 — Limite d’application de la MEL
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3.2 Maintenance en ligne d’un avion

Une décision est alors prise pour le choix de maintenance a appliquer, suivant des
contraintes liées a la sécurité du vol ou a la compagnie aérienne. La violation de ces
contraintes entraine un incident technique et une obligation d’appliquer une procédure de
maintenance corrective d’urgence visant a restaurer la fonction en panne.

Contraintes entrainant la perte des conditions requises pour la poursuite du
vol en cours ou pour le décollage du vol suivant

L’identification des pannes ou combinaisons de pannes, entrainant une interruption du
vol en cours ou une interruption au sol du prochain vol, est faite en fonction de plusieurs
contraintes. Il s’agit des pannes ou combinaisons de pannes avec :

— un effet sur la sécurité. La panne ou la combinaison de pannes entraine soit la
violation des contraintes de sécurité pour la poursuite du vol en cours et le pilote
doit procéder a une interruption du vol, soit la dégradation des conditions requises
pour le vol suivant listées par le document MELS et I’avion se trouve dans une
situation de conditions NOGO (NOGO).

— un effet opérationnel : la dégradation des performances (de vol, de consomma-
tion de carburant), la dégradation des conditions de travail de I’équipage ou les
contraintes opérationnelles induites par le type de mission (conditions ETOPS par
exemple).

— un effet sur les opérations de P’avion : impossibilité d’effectuer les actions
de maintenance réguliére, de service ou les téches opérationnelles en escale (par
exemple : la lecture du livret de bord, ’entretien en carburant, ’entretien courant,
la préparation de la mission...).

— un effet commercial par une dégradation du confort de la cabine (toilettes, écrans
pour les passagers).

L’ensemble de ces contraintes seront appelées conditions NOGO, et 1’événement s’y
rapportant sera noté NG. Lorsque les conditions NOGOse produisent, la décision de main-
tenance corrective est automatiquement une restauration de la fonction (remplacement
des LRU assurant son fonctionnement).

Remarque 3.1 :

Pour évaluation d’exigences de fiabilité de fonctionmement d’une fonction de niveau
avion, son non-fonctionnement caractérise les conditions NOGO. Suivant les Exemples 2.3,
lorsque la fonction de ravitaillement en carburant est perdu, ’avion ne peut repartir sans
qu’elle soit restaurée pour finir le ravitaillement.

De plus, la sévérité de ces conditions NOGO sont caractérisés par le risque opération-
nel, noté Ol Risk. Ce paramétre peut prendre trois valeurs suivantes :
— Air_Interruption, I'apparition d’'un FDE lié a des conditions NOGO durant la
phase de vol entraine une interruption du vol en cours soit pour un demi-tour en
vol, soit pour un déroutement.

6voir la section 2.3.4
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3.2 Maintenance en ligne d’un avion

— Ground__Interruption, quelque soit la phase d’apparition d’un FDE, le vol en cours
se poursuit mais les conditions NOGO obligent une maintenance corrective et une
interruption de la phase au sol.

— No_Operational _FEf fect, les FDE liés au systéme ne peuvent entrainer d’OI. Dans

------

Remarque 3.2 :

Le risque opérationnel défini au départ suivant des contraintes de sécurité (voir en sous-
section 2.3.1 page 37) ne dépend pas que de celle-ci. Par exemple, la perte de la fonction de
rétraction des trains d’atterrissage n'implique pas de perte de la sécurité de 'avion. Tou-
tefois, un vol avec les trains d’atterrissage abaissés induit une forte consommation supplé-
mentaire en carburant. Cet effet opérationnel peut, pour des raisons de codts, contraindre
la compagnie a interrompre le vol (OI _Risk = Air_Interruption).

L’événement NG est donc primordial pour évaluer les indicateurs de disponibilité dans
un contexte opérationnel, car il oblige & appliquer une maintenance corrective plus lourde.
Il faudra donc évaluer son occurrence possible au cours de chacun des cycles de vol d’une
mission. La modélisation de cet événement sera abordé dans le chapitre 4.

Lorsque les conditions ne sont pas NOGO, il incombe au capitaine la responsabilité
finale de décider d’accepter ’avion pour le prochain vol en fonction :

— des conditions requises par la MEL,

— de la durée et du type de vol,

— de la charge de travail de 1’équipage,

— des limitations de vol,

— des aéroports de départ et de destination,

— des conditions météorologiques.
Ces données dépendent donc de la fonction défaillante et de la mission suivie par 1’avion,
mais aussi finalement de la sensibilité de I’équipage. Afin de mieux appréhender la possibi-
lité de refus du capitaine d’une condition de vol acceptable suivant les contraintes NOGO
de la mission et de la compagnie aérienne et lorsque les ressources sont disponibles, un
pourcentage de décision «GO» sera attribué a chaque fonction, et pour chaque cycle de vol.
Pour un composant z liée & une fonction, ce parameétre est noté %GO _Decision (z,C).
L’événement que le capitaine accepte un mode dégradé est noté Accepted Degraded Mode
(ADM). L’événement que le capitaine refuse le mode dégradé est noté Refused Degraded
Mode (RDM).
Comme pour NG, ces événements RDM et ADM sont donc important pour évaluer les
indicateurs de disponibilité dans un contexte opérationnel, car ils induisent une procé-
dure de maintenance corrective a appliquer et un possible retard. Il faudra donc évaluer
les fréquences de leurs occurrences possibles au cours de chacun des cycles de vol d’une
mission que nous appellerons quantités de fiabilité en service.
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3.2 Maintenance en ligne d’un avion

Hypothéses sur la politique de maintenance type appliquée par une compagnie
aérienne

L’observation des données d’Ol, en corrélation avec la base AIRcraft Maintenance
A Nalysis (AIRMAN) pour obtenir lorsque cela est possible le message d’alarme et le
message de maintenance associé, fournit une idée du comportement de la maintenance
corrective en ligne d’une compagnie aérienne. A moins que cela ne soit précisé pour un
profil de mission particulier, nous considérerons par défaut les hypothéses suivantes pour
le choix de maintenance corrective a appliquer en cas de panne.

Hypothéses 3.2 (Scénarii de maintenance corrective type) :

SM1 Lorsque la perte d’un composant sur un systéme, relatif a une fonction, entraine une
condition NOGO apres diagnostic de la panne, tous les LRU en panne du systéme
seront remplacés si les rechanges sont disponibles.

SM2 Lorsque la perte d’un composant sur le systéme/la fonction entraine une condi-
tion GO apres diagnostic de la panne et qu’il est décidé de refuser le mode dégradé
RDM, seul le LRU qui vient de tomber en panne est remplacé si les rechanges sont
disponibles.

SM3 Lorsque la perte d’un composant sur le systéme/la fonction entraine une condition
GO apres diagnostic de la panne et qu’il est décidé d’accepter le mode dégradé ADM,
alors une action pour différer la maintenance est effectuée sur le LRU en panne. De
plus, aucun remplacement n’est fait sur les autres LRU déja en panne depuis ['un
des vols précédents.

SM4 Par défaut, lorsque les actions de maintenance corrective concernent des LRU dif-
férents, les taches seront effectuées en paralléle.

Dans la suite, ces hypothéses seront utilisés afin de formaliser les différents événements
de maintenance corrective énoncés : les conditions NOGO, le refus d’un mode dégradé
RDM et I'acceptation d’un mode dégradé ADM.

3.2.3 Processus de maintenance corrective en ligne

Une fois la décision prise, si le mode dégradé est accepté, une procédure de maintenance
différée est appliquée. Si le mode dégradé est refusé, lorsque les ressources et rechanges
sont disponibles, s’effectuent :

— une dépose du LRU en panne,

— une installation a bord d’un nouvel LRU,

— un test & bord du nouvel équipement, et de la configuration.

Le schéma 3.5 page suivante résume les propos précédents, en partant de 'apparition
d’un FDE sur le processus de maintenance corrective en ligne.
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FiG. 3.5 — Processus de maintenance corrective en ligne

3.3 Définition des profils de chaque type de mission
pour prévoir un soutien opérationnel

Lors du lancement commercial d’'un nouveau programme avion, plusieurs partenaires,
dont principalement des grandes compagnies aériennes, clientes importantes d’Airbus,
sont impliqués dans le projet. Ces derniéres, étant les premiers clients du futur appareil
mis en service, soumettent leurs conseils sur les futures utilisations de celui-ci. De par ces
exigences exprimeées et attendues, il est possible d’envisager des missions types auxquelles
sera soumis 1’avion avant méme sa conception.

Remarque 3.3 :

Ces misstons types ne peuvent pas constituer [’ensemble des missions d’exploitation com-
merciale de [’avion, d’autant plus qu’elles sont définies sur des connaissances & priori du
futur marché du transport aérien.

Il a été vu dans le chapitre 2 que, suivant les performances du systéme a observer, les
profils de mission et leurs configurations différent”. Pour estimer les performances relatives
a la disponibilité et plus généralement aux cotits d’exploitation, il faut tenir compte des
paramétres de vols relatifs & I'opération de 'avion durant une mission. De ce point de
vue, il ne s’agit pas de définir des missions extrémes comme en sécurité, mais des profils
de missions traduisant des conditions d’exploitation type pour les futurs clients.

La définition de tels types de mission est effectuée lors de la phase de faisabilité du
programme, définie dans la section 2.2. Une ou plusieurs missions moyennes sont dégagées,

"La section 2.3.1, par exemple, présente les missions et scénarii & prendre en compte pour analyser les
performances de sécurité du vol
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servant de base aux futures prédictions des performances.

Les parameétres a extraire d’'une mission type et nécessaires pour la prédiction de
performances de disponibilité sont :
— la séquence de cycle de vol/sol, dont le nombre de cycles noté N,
— pour chacun des cycles :
— la durée de chacune des phases d’un cycle (vol, sol, roulage arrivée, roulage départ
),
— le type de base aérienne pour la compagnie (base principale, escale extérieure
importante, escale extérieure basique),
— les contraintes opérationnelles liées au vol (ETOPS, non ETOPS ...),
— pour chaque cycle et chaque LRU : le pourcentage de disponibilité des rechanges et
des ressources, noté %Ressources, ¢y,
— les cotits moyens des différents cas d’interruption opérationnelle :
— le cotit moyen d’une interruption en vol,
— le colit moyen d’une annulation de vol,
— le cott moyen d’une heure de retard.
Les exemples suivants présentent trois cas d’utilisation pour des programmes avion
court-courrier ou long courrier, en détaillant les parameétres évoqués précédemment.

Exemples 3.2 (Missions types) :
1. Aller-retour d’un vol long courrier :

Dans le cadre d’une mission de charter, un long courrier effectue une mission
d’aller-retour de deux vols de treize heures chacun en conditions ETOPS. Le temps
de préparation de la mission est de trois heures, le temps d’escale de quatre-vingt-dix
minutes, les durées de chaque phase de roulage de diz minutes. L’aller-retour part
de la base principale vers une escale extérieure basique. A Uescale extérieure, il 'y a
pas de rechanges disponibles et seul un mécanicien pour des interventions mineures
est prévu. Enfin, a la derniére escale est prévu un rétablissement de ['avion de trois
heures en vue d’une mission suivante pouvant étre différente de la premiére. Lors
de celle-ci, tous les états de panne sont restaurés. La figure 3.6 décrit la mission.

Préparation de la 13 FH maxi .
s i — Rétablissement de I'A/C
90 mig-au minimum A
3Hmaximum . Aller-retour _ 3 H maimum

F1G. 3.6 — Schéma d’une mission aller-retour pour un vol long courrier

2. Maission sans maintenance corrective en ligne :
Dans le cadre de mission sur le concept Maintenance Free Operating Period, un
court courrier est exploité sur une période de diz jours a raison de six vols de deux
heures chacun. Il s’agit de trois allers-retours de la base principale vers une base
extérieure importante. Le temps de préparation de la mission est de six heures, le
temps d’escale de quarante-cing minutes. Les durées de chaque phase de roulage de
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diz minutes. A chacun des aéroports, il n’y a pas de rechanges disponibles, et seul un
mécanicien pour des interventions mineures est prévu. L’avion contient cependant un
ensemble d’équipement minimum pour son support (rechanges pour quelques LRU).
Enfin, a la derniére escale est prévu un rétablissement de [’avion de siz heures en
vue d’une mission sutvante pouvant étre différente de la premiere. Lors de celle-ci,
tous les états de panne sont restaurés. La figure 3.7 décrit la mission.

2FH
Mission préparation” T L .
\ﬂp’au TN =, Rétablissement de I'A/C
i 10 jours 6 H maximum
6 H maximum ¥ "

F1G. 3.7 — Schéma d’une mission sans maintenance corrective en ligne

3. Mzission prolongée sans perturbation de la maintenance :

Lors d’une exploitation prolongée d’un avion long courrier, la compagnie aérienne
prévoit une maintenance programmeée minimum sur une période de trente-siz mois.
Pour chaque période de six mois, seul un entretien en ligne est prévu a raison de
seize heures de vol par jour, contenant quatre cycles de vol de quatre heures, chacun
en conditions ETOPS. Chaque escale se déroule dans une base extérieure importante
avec un TAT de quatre-vingt-diz minutes. De plus, a chaque base, le centre de main-
tenance de la compagnie aérienne dispose des ressources nécessaires. La figure 3.8
décrit la mission.

Préparation de la
mission _ Entretien en ligne -
2 jours Zjours =mmm===== T W T mmeeeeee

16FH par jour en ~, 4,5 jours
mo
yenne 36 mois
6 mois

F
L

36 mois
FiG. 3.8 — Schéma d’une mission continue sans perturbation de la maintenance
Une allocation de performances est faite sur chaque mission pour effectuer les vérifi-
cations. Afin de faire une estimation des performances générales sur I’ensemble des mis-

sions, une fréquence sera attribuée a chacune des missions, pour évaluer les performances
moyennes.
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Une évaluation (estimation ou vérification) de la disponibilité d’un avion est donc

fonction :

— d’un systéme ou d’une fonction (I’ensemble des paramétres de conception pour une
architecture donnée),

— d’une mission et son scénario opérationnel complet décrit par une mission type (voir
en section 3.3).

— un encadrement et une approximation des fréquences de non-fonctionnement,

— un encadrement et une approximation du taux d’interruption opérationnelle moyen,
OI rate, et du taux d’interruption de déploiement,

— une approximation du colit moyen des interruptions opérationnelles.

Les indicateurs de disponibilité supplémentaires a évaluer a partir de la phase de définition
sont :

— un encadrement et une approximation des fréquences de non-fonctionnement,

— un encadrement et une approximation des taux d’interruption opérationnelle, noté
OI rate, des taux d’interruptions de vol, des taux d’annulations de vol et des taux
de retards,

— une approximation du temps moyen de retard sachant qu’il y a retard et un cofit
moyen des Ol tenant compte de la sévérité des Ol.

De plus, nous avons vu en sous-section 3.2.2 page 58 que pour évaluer ces indicateurs,

il est nécessaire de connaitre les différents événements possibles caractérisants le type de
maintenance corrective. Ces événements sont :

NG Les conditions NOGO se produisent et d’aprés le cas SM1 des Hypothéses 3.2, tous
les composants en panne sont remplacés,

RDM Le capitaine refuse le mode dégradé et d’apres le cas SM2 des Hypothéses 3.2,
seul le LRU qui vient de tomber en panne est remplacé,

ADM Le capitaine accepte le mode dégradé et d’aprés le cas SM3 des Hypothéses 3.2,
seule une action pour différer la maintenance est effectuée sur le LRU en panne.

Enfin, a partir de ce qui a été présenté dans les sections précédentes, il est maintenant
possible d’extraire les parameétres influant sur la disponibilité d’un avion dans un contexte
opérationnel. Ces parameétres se divisent en trois catégories :

— la conception du systéme,

— la conception du diagnostic et de la maintenance du systéme,

— les conditions opérationnelles.
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et s’affinent suivant deux périodes :

— la phase de conception,

— a partir de la phase de définition.

Le schéma 3.9 page suivante résume l'ensemble des parameétres accessibles d’abord lors
de la phase de conception, puis & partir de la phase de définition.

Au fur et & mesure de I’évolution du processus de conception des systémes de 1’avion,
les paramétres du modéle seront soient fixés par hypothéses (comme celles émises en sec-
tion A.2 page 216), soient libres pour l'utilisateur. Les exemples fournis au fur et & mesure
de cette premiére partie seront repris par la suite dans les expérimentations numériques.

La prochaine partie formalisera mathématiquement ’ensemble des paramétres pour
expliciter les événements induisant une interruption opérationnelle.
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En phase de conception

Profil op érationnel de la
mission de ’avion :

- S&quence de vol'sol,

- Durées de chaque phase de
vol, d'escale, de roulage

- Types de base asrienns,

- Confraintes operationnelles
de 1a mission

Organisation de la
maintenance :

- Préparation de 1a maintenance,
- Acceptation des dégradations,
- Stratégies de maintenance,

- Digponibilite des ressources,

- Disponitbilité desrechanges

Profil op érationnel du systéme
(Utilization en wvol / au =ol)

Fi1G. 3.9 — Paramétres pour le modéle

Architecture du systéme : . e
) L Maintenabilité :
- FC avec leur criticité sur la T lobal 4° fion d°
disponibilité, avec le risque ;ﬂm; Pr pa:E.RIU eneun
— operationnel 1ié 4 la sécurits, T
- hbde de défaillance et taux L'II:EPS global de restanration par
azz0ciss,
- QPA par type de LRU
— — Maintenanc e programmeée :
Fiahilité des équipements (par - Intervalles d"inspection
— LII:I]::[I':III!UR - Intervalles de remplacement
_CAIBLE preventif
Sarveillance de la panmne :
- Intervalles d occurrence, de
— detection de 1a panne
-MEssages EC AN et
combinaisons de panne associges
Tolérance a la panne :
|, - Miveau de tolérance (NOGO,
GO, GOIF) des fonctions,
- QRD par type de LRU
En phase de défmition U
Architecture du systéme : Maintenahiliteé :
—» - Répartifion fonctionnelle des - Procédures de diagnostic par
fonctions par LEU message de maintenance,
- Temps de diagnostic,
Ehne:ill:.me{iellpmne: -%}-I:esd;_tacl};eﬁde r::mlznmoe_.
- Intervalles d°annonce de la -, cmps ¢ 1soiafion, 68
L » panne deésactivation, de dépose/pose, de
- MEssage de maintenance et = ) .
combinaisons de panne associées 'fﬂ?&'“ﬁc?t@: € pomt
chaque tiche de maintenance,
Tolérance a la panne : . p
- Intervalle de rectification de 1a I:::Dc;g:;el:i:ﬁ?mtmlme
—»{ panne par LEU -
e Installation du systéeme :
ADM -Temps d'accés
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Deuxiéme partie

Formulation mathématique du
probléme
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Introduction de la deuxiéme partie

Dans la partie précédente, nous avons présenté :

— les indicateurs de disponibilité dans un contexte opérationnel a évaluer en fonction
des différentes phases de conception,

— les paramétres relatifs a la conception des systémes,

— les données d’entrée relatives a la mission de I’avion,

— les événements relatifs & la maintenance en ligne sur les systémes,

les hypothéses sur le comportement de la compagnie aérienne,

a prendre en compte dans le modéle.

Afin de pouvoir résoudre le probléme posé, dans cette partie, nous fixons pour objectifs
de fournir une formulation mathématique a :
— la mission de I'avion avec la durée de chacun des cycles, en décomposant les phases
d’un cycle de vol avec une influence différente sur la maintenance en ligne,
— les parameétres du modéle liés aux composants du systéme et de la fonction étudiée,
— les événements liés a 'application d’une maintenance en ligne : préventive, différée
et d’urgence, et les événements caractérisants un incident technique : conditions
NOGO, Refused Degraded Mode (RDM) et Accepted Degraded Mode (ADM),
— les variables aléatoires de temps et leurs distributions,
— les indicateurs de disponibilité dans un contexte opérationnel en fonction des évé-
nements caractérisants un incident technique et des variables aléatoires de temps.
Mais avant tout, il faut prendre en compte ’architecture fonctionnelle d’un systéme ou
d’une fonction de I'avion par rapport a la fiabilité de ses composants. Les données re-
latives a l’architecture fonctionnelle, I'architecture physique et la tolérance a la panne
des composants du systéme permettent d’établir les conditions NOGO qui induisent des
situations d’indisponibilité. Il faut donc fournir un modéle mathématique permettant la
caractérisations des conditions NOGO.
Cette partie est organisé en trois chapitres.
Dans un quatriéme chapitre, nous présentons le choix le type de modélisation du com-
portement du systéme vis-a-vis des pannes ou combinaisons de panne possibles entrainant
les conditions NOGO. Puis nous explicitons la modélisation de la fiabilité des composants
du systéme ou de la fonction étudié a partir des données de fiabilité.
Le cinquiéme chapitre expose la modélisation du processus de mission de ’avion, in-
cluant le processus de maintenance corrective d’'une compagnie aérienne. Il s’agit de :
— définir les données d’entrée du modéle relative a la mission
— préciser les paramétres du modéle liés aux composants en fonction d’'une mission
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données,

— formaliser les hypothéses sur la politique de maintenance afin d’obtenir un scénario
type d’application de la maintenance en ligne,

— expliciter les événements relatifs & la maintenance en ligne, et les événements carac-
térisants un incident technique,

— définir les variables aléatoires de temps d’apparition d’un Flight Deck Effect (FDE),
d’application d’une procédure de maintenance sur un composant, de retard estimé
suite & un diagnostic de panne et de retard suite a l'application d’une procédure de
maintenance corrective d’urgence sur un ensemble de composants.

Enfin le sixiéme et dernier chapitre donnera une formulation mathématique des
indicateurs de disponibilité dans un contexte opérationnelle & estimer, en fonction des
événements caractérisants un incident technique et des variables aléatoires de temps de
retard
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Chapitre 4

Modélisation de ’architecture
fonctionnelle et des dysfonctionnements
d’un systéme

Les architectures fonctionnelle et physique d’un systéme sont les principaux facteurs
ayant un impact sur la fiabilité opérationnelle et la disponibilité d’un avion, comme cela
est exposé au chapitre 2. Elles induisent surtout des redondances des équipements et une
criticité des défaillances des composants pour les points de vue de streté et opérationnels.
Pour une mission donnée, cela se caractérise par les conditions NOGO, vues en sous-
section 3.2.2, d’un systéme ou d’une fonction étudiée. Il devient donc nécessaire d’intégrer
une technique appropriée pour modéliser les conditions NOGOissues de cette architecture
a partir des parameétres de conception :

— d’architecture physique et fonctionnelle du systéme ou de la fonction avion,

— de tolérance a la panne.

L’évaluation de la streté de fonctionnement d’un systéme consiste a analyser les dé-
faillances des composants pour estimer leurs conséquences sur le service rendu par le sys-
téme. Les principales méthodes utilisées lors d’une analyse de la streté de fonctionnement
sont décrites dans une premiére section. Pour pouvoir modéliser I'aspect dysfonctionnel
d’un ou des systémes, la deuxiéme section traite du choix d'un modéle pour représenter
les événements entrainant 'indisponibilité de ’avion. Cela permet de définir et de carac-
tériser le modele choisi pour la représentation des conditions NOGO. Des hypothéses sur
les dépendances entre les défaillances sont énoncées en vue de 'analyse quantitative qui
sera développée dans la troisiéme partie de 1’étude.

Enfin, la troisiéme section présente la modélisation de la fiabilité des composants élémen-
taires, et des probabilités de défaillance au cours d’un cycle.

4.1 Modéles de représentation d’un systéme en Stireté
de fonctionnement

Cette section présente les méthodes classiques utilisées par les ingénieurs de streté de
fonctionnement pour représenter le comportement d’un systéme a partir de la description
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de son fonctionnement et /ou de ses dysfonctionnements. Notre but n’est évidement pas de
faire une présentation détaillée de toutes ces méthodes mais d’en retenir les principes pour
la phase de modélisation des systémes dans notre problématique industrielle. Nous pour-
rons ainsi dégager un certain nombre de restrictions pour 'application de ces modéles pour
I’estimation des quantités de disponibilité dans un contexte opérationnel. Différentes so-
lutions de modélisations provenant des disciplines de la streté de fonctionnement peuvent
étre envisagées comme le suggére |16], [17], [24], [51] ou encore |56].

Un diagramme de fiabilité est une représentation graphique sous forme de boites ou
de blocs. Il représente une démarche d’analyse par décomposition fonctionnelle du systéme
en sous-fonction ou mission. Le diagramme de fiabilité est construit en recherchant la
mission de chaque sous-ensemble qui permet d’atteindre la mission globale du systéme,
les boites pouvant représenter des fonctions ou des composants. Il s’agit d’un modéle qui
permet de représenter le comportement d’un systéme du point de vue fonctionnel.

Un diagramme de fiabilité est un graphe orienté sans boucle comprenant une entrée
et une sortie. Le systéme fonctionne si et seulement s’il existe un chemin dans le graphe
entre I’entrée et la sortie. On suppose que les composants n’ont que deux états de fonc-
tionnement (fonctionnement correct ou en panne). D’un point de vue qualitatif, 'analyse
permet de déterminer les faiblesses du systéme. Elle est faite dans le but de proposer des
modifications en vue d’améliorer la fiabilité du systéme.

Cette modélisation ne permet pas de prendre en compte les réparations des composants
et donc est utilisée uniquement pour la fiabilité des systémes. La modélisation repose sur la
définition des missions ou des fonctions de chaque constituant du systéme. Le diagramme
de fiabilité décrit les liens entre les composants. L’objectif est de dissocier toutes les
opérations a réaliser pour aboutir au succes de la mission du systéme. Le diagramme de
fiabilité donne donc une représentation graphique facile a interpréter et qui permet des
analyses de fiabilité.

Arbre de défaillances : L’Arbre de Défaillances (AdD) fait partie de la famille de
modeéles dite des ensembles minimaux. Il a été développé dans le but d’obtenir les coupes
de systemes complexes. Inventé par Watson, en 1962 dans les laboratoires de la Bell Te-
lephone company, il a connu plusieurs étapes de développement. L’AdD est une technique
purement déductive. Un AdD représente un mode de défaillance en fonction des modes
de défaillance de ses sous-systémes et composants. Le terme «arbre de défaillances» est
quelque peu restrictif; par exemple, nous seront conduits & parler d’AdD dual qui, en
principe, représente le bon fonctionnement du systéme.

Définition 4.1 (Arbre de défaillances) :
1l s’agit de la représentation statique et dysfonctionnelle d’un systéme sous forme arbo-
rescente, dans laquelle le sommet est ['événement non souhaité (ou redouté) et la base
représente les défaillances élémentaires.
Un arbre de défaillances est représenté de maniere graphique a partir de trois types de
symboles :

— les opérateurs (ou portes) fondamentaux ou spéciaut,

— les événements,
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— les triangles de transfert.

L’analyse par arbre de défaillances est largement utilisée dans les études de streté de
fonctionnement car elle caractérise de facon claire les liens de dépendance, du point de
vue du dysfonctionnement, entre les composants du systéme. Parmi les limites, les AdD
ne tiennent pas compte de l'ordre d’occurrence des événements menant a l’événement
redouté et ’analyse qualitative ne permet pas d’expliciter les dépendances temporelles
entre événements.

Graphes de Markov : Cette méthode est utilisée pour analyser et évaluer la stireté de
fonctionnement des systémes réparables. La construction d’un graphe de Markov consiste
a identifier les différents états du systéme (défaillants ou non défaillants) et chercher
comment passer d’un état a un autre lors d’un dysfonctionnement ou d’une réparation.
A chaque transition de létat E; vers 1'état E; est associé une probabilité (si le temps
est discret) ou un taux de transition (si le temps est continu). La modélisation avec les
graphes de Markov permet de prendre en compte plus de cas de dépendances temporelles
et stochastiques que les méthodes classiques.

Arbre de défaillances dynamique : Afin de pallier a la limitation sur les AdD sta-
tiques, l'introduction de portes dynamiques (temporelles) permet de définir un arbre de
défaillances dynamique prenant en compte les dépendances temporelles entre les événe-
ments avec notamment les travaux de JB. Dugan et M. Bouissou. Les portes dynamiques
proposées ont évoluées avec I'apparition au fur et & mesure de nouveaux types de portes :
pour les rechanges [11], ou [14] des portes temporelles simples |55]. De plus, avec ’évolu-
tion des portes, les algorithmes d’évaluations qualitatives ([55]) et quantitatives ([11], [19])
se sont développés. Malgré tout, la compréhension de I'utilisateur dans un AdD dépend
de la clarté et de la correction du langage utilisé pour décrire chaque partie. Le nombre
de portes a représenter devient vite complexe pour un ingénieur non fiabiliste.

Réseaux de Petri stochastiques : Les réseaux de Petri sont utilisés pour décrire les
processus de commande séquentielle dynamique, leur origine provient de 'automatisme
(|51]). Les réseaux de Petri stochastiques sont obtenus a partir des réseaux de Petri clas-
siques en associant des durées de franchissements aléatoires aux transitions. Ils permettent
de prendre en compte, de maniére plus structurée que les graphes de Markov, l'occurrence
des défaillances et leur influence sur le comportement du systéme. En effet, le parallélisme
étant pris en compte, ils permettent d’expliciter ’architecture du systéme en décrivant
indépendamment les états des divers objets composant le systéme et leurs interactions.

Définition 4.2 (Réseaux de Petri) :

Les réseaux de Petri sont décrits par un quintuplé, (P, T, A, W, M), défini par :

I’ensemble des places p; de P, tel que p; € P,

— ’ensemble des t; transitions de T, tel que t; € T,

~ lensemble des arcs a; de A, tel que a; € A,

— l'ensemble des poids w; affectés auz arcs a;, tel que w; € W, souvent égal a 1 pour les
réseaux déterministes, évalué a partir de probabilité pour les réseaux stochastiques,
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— le marquage initial My avec ses jetons J.

Selon [61], il y a peu de limitations dans cette modélisation. Toutefois, lorsqu’il s’agit de
modéliser des retards dus a plusieurs actions de maintenance pour résoudre un probléme,
il s’agit d’'une modélisation complexe par le nombre de liens & représenter.

Nouveaux langages de modélisation fonctionnelle d’un systéme : Face a la com-
plexité des systémes a étudier, les modéles de représentation en sireté de fonctionnement
ont évolué pour intégrer les comportements d’un systéme. Depuis peu sont apparus de
nouveaux langages de modélisation du fonctionnement et des dysfonctionnements d’un
systéme, les langages AltaRica et Figaro.

Altarica: Créé par le Laboratoire Bordelais de Recherche en Informatique (LaBRI),
Altarica est un langage formel adapté a la stireté de fonctionnement. Sa sémantique et sa
syntaxe clairement définies lui permettent d’étre couplé a différents outils de fiabilité et
de validation. De plus, sa capacité a réaliser des modéles compositionnels et hiérarchiques
lui permet de modéliser des systémes complexes (|12]). Le but est d’établir divers ponts
entre la sireté de fonctionnement et les méthodes formelles, les analyses qualitatives
des comportements fonctionnels et les analyses quantitatives des dysfonctionnements. Il
est ainsi possible a partir d’une description dans ce langage, basée sur les automates a
contraintes, de simuler un modéle et de générer un arbre de défaillances ou de vérifier
qu’il satisfait des propriétés logiques. Une description du langage et de la méthodologie
est contenue dans [13].

Figaro est un langage créé a EDF en 1989-1990. En plus des objectifs précités, le lan-
gage a pour objectif une généralisation des formalismes classiques : arbre de défaillances,
graphes de Markov, réseaux de Petri stochastiques. Il est également possible de concrétiser
les concepts de Boolean logic Driven Markov Process (BDMP), définis dans [18].

Ces deux langages sont adaptés pour une modélisation du comportement d’'un sys-
téeme, a la fois classique ou dynamique, et surtout plus proche de I'architecture systéme
[20]. 11 ne s’agit donc pas de représentations adaptées pour les ingénieurs de supportabi-
lité. Toutefois, les concepteurs des systémes au niveau d’Airbus commencent a introduire
ces nouvelles représentations. Dans les deux cas, les ingénieurs de supportabilité devront
formaliser les conditions NOGO (NOGO)en tant qu’événement a observer. Les ensembles
minimaux (coupes et chemins minimaux) liés & ces modéles pourront alors étre directe-
ment utilisée dans les analyses quantitatives.

Les possibilités et les limitations de ces méthodes seront reprises dans la section 4.2,

afin de détailler le choix d’un modéle pour I’évaluation des performances de disponibilité
d’un systéme ou d’une fonction dans un contexte opérationnel.
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4.2 Caractérisation des conditions NOGO

Il faut maintenant choisir un modéle pertinent pour représenter les conditions NOGO
du systéme ou de la fonction étudié. Dans une premiére sous-section, nous allons justifier
du choix de la représentation de ces conditions par des Arbre de Défaillances. Dans une
deuxiéme sous-section, nous présentons les propriétés de ces arbres de défaillance.

4.2.1 Choix d’un modéle de représentation

Comme cela a été vu dans la partie précédente, différentes solutions issues de la streté

de fonctionnement pour modéliser I'architecture d’un systéme peuvent étre envisagées.
Pour notre probléme, les ingénieurs de supportabilité, qui sont considérés ici comme les
utilisateurs des modéles (voir en section 2.4), doivent représenter les conditions NOGO
définies dans 3.2.2 page 59. A titre de rappel, il s’agit de ’ensemble des pannes ou combi-
naisons de pannes qui entrainent la perte des conditions requises pour la poursuite du vol
en cours ou pour le décollage du vol suivant a partir des dysfonctionnements du systéme
considéré.
Toutefois, il faut considérer ici la problématique industrielle du point de vue de I'utilisa-
teur. En effet, il faut qu’il soit capable de produire et de juger de la validité d’un modéle,
a partir de connaissances et de compétences moindres que celles d'un ingénieur de sireté
de fonctionnement.

Les diagrammes de fiabilité ou les arbres de défaillances permettent des facilités de
modélisation. Ces techniques de modélisation sont supportées par un grand nombre d’ou-
tils de fiabilité dans le commerce, présentant chacun leurs avantages. De plus, elles sont
bien connues et assez intuitives pour étre utilisées par des ingénieurs de conception du
soutien et de la maintenance.

Les graphes de Markov constituent aussi une bonne technique de modélisation, notam-
ment pour représenter un processus dynamique de défaillance et de réparation d’un sys-
teme doté de différents composants, en modélisant les transitions entre les états dégradés
(ou non) du systéme (voir les ouvrages [24]| et [56]). Malheureusement, 'architecture et
ses combinaisons de pannes a prendre en compte pour la prédiction d’'une interruption
opérationnelle au niveau des composants sont trop complexes. En effet, ces analyses im-
pliquent un grand nombre de composants (n < 50 comme précisé dans la Remarque 2.1),
il en résulte un nombre d’états possibles' de 2°°, qui rend le nombre d’états et de leurs
transitions associées non envisageable? pour une modélisation.

Les réseaux de Petri, et plus encore les réseaux de Petri stochastiques (|61] et [51]) four-
nissent un modeéle pertinent pour représenter les transitions entre les états suivis par le
systéme, qui peuvent étre appliqués aisément & un processus dynamique pour la fiabilité
des systémes réparables. Cependant cette technologie, qui n’est pas dédiée a la sireté de
fonctionnement, ne fournit pas les techniques pour modéliser 1’architecture d’un systéme
du point de vue de ses tolérances a la panne. La tolérance aux conditions NOGO doit

'l s’agit du nombre d’états maximum & représenter dans un graphe de Markov, en considérant deux
états, marche ou panne, pour chaque composant élémentaire.
2La majoration 2°° > 10'® donne un ordre de grandeur.
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étre représentée par une formalisation non-booléenne, qui serait assez complexe?, ce qui
est inacceptable pour de futurs utilisateurs de ces modéles.

L’apparition de nouveaux langages de modélisation fonctionnelle pour la conception des
systémes permettra, dans notre problématique, d’utiliser directement les coupes minimales
(et les chemins minimaux) des conditions NOGO, pour faire une analyse quantitative des
événements NG sur chacun des cycles de la mission dans une troisiéme partie. Dans ce
cas, les utilisateurs n’auront donc pas a modéliser les conditions NOGO qui seront for-
mulées lors de la conception des systémes.

Aux vues des considérations énoncées, nous avons donc fait le choix pragmatique d’uti-
liser la modélisation par arbre de défaillances [36|. Les propriétés de I’AdD seront précisées
dans la prochaine sous-partie.

4.2.2 Propriétés de ’arbre de défaillances caractérisant les condi-
tions NOGO

L’AdD devra étre congu par les utilisateurs du modéle. Ces derniers devront donc
modéliser les conditions NOGO sur le systéme ou la fonction considéré, définies en sous-
section 3.2.2 page 59. Pour établir ’AdD correspondant aux conditions NOGO, les données
de conception (paramétres) sur :

— l'architecture du systéme avec :

— les Failure Condition (FC) avec leur criticité sur la disponibilité et le risque
opérationnel lié¢ a la sécurité,

— les modes de défaillance des composants,

— les Quantity Per Aircraft (QPA) par type de Line Replacable Unit (LRU) pré-
sents sur le systéme ou la fonction,

— la tolérance a la panne avec :

— le niveau de tolérance (NOGO, GOIF, GO) des fonctions,
— les Quantity Required for Dispatch (QRD) par type de LRU,
et les conditions opérationnelles sur :

— les contraintes opérationnelles de la mission,

— les profils opérationnels,
sont utilisées en phase de conception.

A partir de la phase de définition, la répartition fonctionnelle des fonctions par LRU et le
risque opérationnel liés aux conditions opérationnelles de la mission permettent d’affiner
la représentation des conditions NOGO.

Dans la suite, nous supposerons que les systémes étudiés sont cohérents, avec la défi-
nition :

Définition 4.3 (Systémes cohérents) :
Un systeme est dit cohérent si :

3L’expression booléenne qui représente les conditions NOGO, est la fonction de structure de cet évé-
nement, comme le décrit [17] par exemple.
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— lorsque le systéme est en panne, aucune défaillance ne peut rétablir le bon état du
systéme,

— lorsque le systeme est en marche, aucune réparation ne peut entrainer la panne du
systéme,

— la panne de tous les composants induit la panne du systéme,

— le bon fonctionnement de tous les composants entraine le bon fonctionnement du
systeme.

L’AdD associé aux conditions NOGO aura pour événements élémentaires les dé-

faillances des composants LRU du systéme. L’événement NG représente I’événement som-
met de I’AdD.

Exemple 4.1 (Conditions NOGO sur I’EIS d’un avion) :

Le systéme Electronic Instrument System (EIS)(Systéme électronique d’instrumentation
et de surveillance) sur un avion de la gamme Airbus est composé de siz Display Unit
(DU) et de trois Display Management Computer (DMC). A partir de Uextrait du docu-
ment Master Minimum Equipment List (MMEL) 2.4 page 45, en considérant une mis-
sion sans conditions Extended Twin-engine OPerationS (ETOPS), le systéme se trouve
en conditions NOGO si un des composants DU en position PF1 et EWD est défaillant®,
st deuz composants DU parmi les quatre en position PF2, ND1, ND2 et SD sont en état
de panne, ou st un des composants DMC' en position 1 et 3 est en panne.

De plus, aucune des Failure Condition n’entraine un risque d’interruption du vol.

Enfin, les procédures opérationnelles a appliquer n’induisent pas de conditions NOGO sup-
plémentaires pour une compagnie aérienne.

Sans prendre en compte les commutateurs servant a changer les fonctions sur les unités
d’affichage, 'AdD représentant les conditions NOGO est dans la figure 4.1.

a

A

k| | m__|
Perte des
unités
d'afichage
PFD1 et
EwWD

Perte deg
fonctions Perte de 2
EFIS et DU parmi 4

Ecam

D e

ou 2

b d g h ] j @
OMC 1| [ DMc 3 | [ oua ] [ousE ] o1 ] [

F1G. 4.1 — Arbre de défaillance des conditions NOGO sur le systéme EIS

Par la suite, la notation suivante sera prise.
NG conditions NOGO pour le prochain vol, lors du cycle C

4Plusieurs mode de défaillance sont possibles sur les unités d’affichage DU, mais ils correspondent tous
a un mauvais fonctionnement entrainant la panne.
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L’événement NG définit 'occurrence de I’événement NG lors du cycle C'.

Afin de pouvoir, par la suite, analyser quantitativement les probabilités liées a ’appa-
rition de I’événement sommet de 'arbre lors d'un cycle, il est nécessaire ici de formuler une
hypotheése réaliste sur les dépendances entre les défaillances des composants du systéme.

Hypotheése 4.1 :

Les défaillances des composants LRU au cours d’un cycle de vol sont indépendantes de
[’état de fonctionnement des autres composants du systéme. La probabilité de défaillance
d’un composant ne dépend que de son état au début du cycle.

Remarque 4.1 :

L’hypothése précédente ne prend pas en compte l’existence de mode de panne commun.
Ces derniers sont évalués en sécurité dans les analyses de risques particuliers et peuvent
étre considérés comme négligeable du point de vue de la disponibilité.

Les événements élémentaires de I’AdD des conditions NOGO sont les défaillances des
composants LRU du systéeme. La modélisation de "apparition de ces conditions nécessite
la représentation de la fiabilité de chacun de ses composants.

4.3 Représentation de la fiabilité d’'un composant

L’apparition de la défaillance d’un composant et au dela de I’événement NG au cours
d’un cycle nécessite une modélisation, par une loi de probabilité, de la fiabilité de chacun
des composants du systéme. Dans cette section, nous présentons les quantités de fiabilité
que nous utiliserons. Une discussion sur les différentes lois de probabilités pour représenter
la durée de vie d’'un systéme et leurs limitations aménera a un choix de distribution
de probabilité. Cela permettra dans un troisiéme temps d’accéder a la probabilité de
défaillance d’un composant au cours d’un cycle de vol. L’ensemble des quantités de fiabilité
et les formules de base associées présentées ici, sont contenues dans les ouvrages [17], [24]
et [56].

Généralités sur les quantités de fiabilité utilisées

Soient 1" la variable aléatoire de durée de vie d’'un composant et Fr sa fonction de
répartition, avec Fr (t) = P (T < t) définie pour t € [0, +o0], la fiabilité du composant,
c’est-a-~dire sa probabilité de survie est la quantité R(t) =1 — Fr (t) = P (T > t).

De plus, lorsque la durée de vie est exprimée par une variable aléatoire continue, la densité
de probabilité de Frr sera noté f.

La premiére quantité mesurée et utile pour représenter la fiabilité d’un systéme est le

taux de défaillance. Le taux de défaillance instantanée \ (t) est défini par :

. P(t<T<t+h)
)‘(t)_flg% P(T > 1)

Il s’agit de la probabilité de défaillance sur un court instant A sachant le bon fonctionne-

ment a l'instant ¢. Le taux de défaillance s’exprime directement par : A (t) = % :
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Aprés une présentation des distributions de probabilités représentant la fiabilité d’un
composant, nous allons en proposer une. Nous formulons en suivant la probabilité de
défaillance d’un composant au cours d’un cycle de la mission.

Etat de l’art sur les distributions représentant la fiabilité d’un composant

Dans la littérature en fiabilité des systémes, le taux de défaillance A () est représenté
par la courbe en baignoire le long de la vie d’un composant, avec trois périodes caracté-
risant les défaillances de jeunesse, de maturité et de vieillesse.

La durée de vie d'un composant électronique est considéré, en général, avec un taux

de défaillance constant durant la période de vie utile du composant. Cela se justifie par le
fait d’absence d’usure, de corrosion, de fatigue [51]. Les composants électroniques utilisés
dans le domaine aéronautique ont été préalablement vieillis si bien que I'on peut considé-
rer que, durant les missions en service, les défauts de jeunesse ont été écartés et le taux
de défaillance est constant.
Pour les composants mécaniques ou hydrauliques, le taux de défaillance constant ne
convient pas en général. Les modéles de dégradation provoque un taux croissant (usure,
fatigue, corrosion). Le modéle de Weibull est en général utilisé pour cette représentation
[51]. La encore, les composants utilisés dans le domaine aéronautique ont été préalable-
ment vieillis si bien que 'on peut considérer que, durant les missions en service, le taux
de défaillance est constant ou croissant. Comme dans le domaine aéronautique il s’agit
de composants trés fiables (d'une durée de vie moyenne proche de la durée de vie utile),
leurs durées de vie sont souvent «proches» de lois exponentielles.

Dans tous les cas, lors des phases de conception, les données nécessaires pour obtenir
les paramétres des lois de probabilités traduisant les propriétés de vieillissement ne sont
pas disponibles. Tout d’abord, lors de la démarche Analyse des Modes de Défaillances et
Etudes des Criticités (voir [8], il est préconisé d’exprimer le taux de défaillance d’un mode
de défaillance, puis de calculer la probabilité d’apparition associé en le considérant comme
constant. Les informations issues des analyses de sécurité vont donc fournir des taux de dé-
faillance constant. De plus, lors de ’échange de données sur les équipements LRU avec les
fournisseurs, les seules quantités sur la fiabilité sont le Mean Time Between Unscheduled
Removal (MTBUR), le Guaranty Mean Time Between Unscheduled Removal (GMT-
BUR) et le Mean Time Between Failure (MTBF). L’utilisation d’une seule de ces quan-
tités ne permet pas de caractériser une loi de plus d’un paramétre.

Dans notre modéle, la durée de vie d’'un composant sera prise par hypothése suivant
une loi exponentielle de paramétre A\ représentant le taux de défaillance. Le taux de dé-
faillance provient soit de I’analyse Analyse des Modes de Défaillances et Etudes des
Criticités (AMDEC), soit de I’échange de données de fiabilité sur les équipements LRU
avec les fournisseurs. Ces quantités sont exprimés soit de maniére discréte sur un cycle de
vol, soit en fonction du nombre d’heures de vol (Flight Hours (FH)). Cependant le taux
de défaillance du composant est fonction de la durée de fonctionnement du systéme, et les
FH ne traduisent pas la durée de fonctionnement du systéme au cours d’un cycle exprimeée
en Operating Hours (OH). Il convient alors d’obtenir la valeur du taux de défaillance en
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4.3 Représentation de la fiabilité d’un composant

OH en se basant sur le ratio d’utilisation OH/FH déterminé lors de la phase de faisabilité,
et échangé avec les fournisseurs (voir la section 2.1 page 34).

De méme, lors de I’échange de données de fiabilité sur les équipements LRU avec
les fournisseurs, le MTBUR, le GMTBUR, le MTBF permettent une expression du taux
de défaillance du LRU. Ces données sont exprimées en FH ou en cycles de vol (Flight
Cycles (FCy)). Vu que le composant est observé dans son contexte opérationnel, seules
les données du MTBUR et du GMTBUR vont étre utilisées pour représenter la fiabilité
du composant, le GMTBUR étant utilis¢ comme MTBUR minimum.

Il convient alors d’obtenir la valeur du MTBUR en OH, soit en se basant sur le ratio
d’utilisation OH/FH échangé avec les fournisseurs, soit en obtenant la valeur du MTBUR
en OH aupreés du fournisseur.

Avec un MTBUR exprimé en OH, le taux de défaillance du composant est A\ = ——

MTBUR"®

Il est alors possible d’exprimer les quantités de fiabilité présentées précédemment, en
considérant un taux de défaillance constant A (¢) = A,
La fiabilité du composant s’exprime par R (t) = 1 — e~ et la densité est f (t) = de .

La loi exponentielle a la propriété de définir un processus homogeéne («sans mémoire» ) :
la probabilité de défaillance ne tient compte que de la durée de la période considérée et
pas de I'age du composant. Lors d’une mission comportant plusieurs phases, cela permet
de connaitre la probabilité de défaillance sur une phase sans se préoccuper de ’age du
composant. La probabilité conditionnelle de panne dans U'intervalle [t,t + h] sachant que
le composant est en marche au temps t est donc

PT<t+h|T>t)=1—e.

Calcul de la probabilité de défaillance d’un composant lors d’un cycle

Si le taux de défaillance A (ou le MTBUR) est exprimé en heures de fonctionnement
(OH), la probabilité de défaillance suit une loi exponentielle de paramétre A = et
dépend de la durée du cycle de vol.

Pour une durée de fonctionnement d d’un cycle de vol, la probabilité de défaillance est :

1
MTBUR

1 — e mTBUR (4.1)

Si le taux de défaillance A (ou le MTBUR) est exprimé en Flight Cycles, la probabilité
de défaillance durant un cycle est fixe : 1 —e ™ =1 — e~ NTBUR & \ & m .

La probabilité de défaillance d’un composant au cours d’un cycle sera utilisée par la
suite pour estimer les probabilités des différents états du systéme durant la mission.

80



Chapitre 5

Modélisation du processus de mission
de I’avion

Dans ce chapitre, nous exposons la modélisation du processus de mission de I’avion,
le processus d’apparition d’un FDE et le processus d’application de la maintenance cor-
rective d’'une compagnie aérienne.

La modélisation de la mission suivie par un avion nécessite dans un premier temps de
décrire :

— la mission de ’avion avec la durée de chacun des cycles,

— les phases d’un cycle vol/sol ayant un impact opérationnel sur la maintenance en

ligne, suite a ’apparition d’'un FDE,

— les durées de chacune des phases.

Les données d’entrée liées a I’utilisation de I’avion durant une mission sont formalisées
dans la premiére section de ce chapitre, se basant sur la description de missions types
décrites dans la section 3.3.

Dans une deuxiéme section, nous présentons la modélisation du processus d’apparition
d’un FDE et les paramétres du modeéle liés a la surveillance du systéme. Les variables
aléatoires de temps d’occurrence, de détection et d’apparition d’'un FDE sont définies en
explicitant les relations déterministes les reliant.

Puis, dans la troisiéme section, nous discutons des cas de modélisation de la distri-
bution de la variable aléatoire du temps d’application d’une procédure de maintenance
corrective en ligne sur un LRU, a partir :

— des différents types de procédure de maintenance corrective possibles,

— du type de Line Replacable Unit,

— des temps moyen de chacune des actions de maintenance pour établir les parameétres

des distributions de temps.

Dans une quatriéme section, les scénarii de maintenance possibles sont extraits ainsi
qu'une modélisation de la politique de maintenance d’une compagnie aérienne. Il s’agit
de :

— formaliser les hypothéses sur la politique de maintenance afin d’obtenir un scénario

type d’application de la maintenance en ligne et de préciser les critéres de décision
d’annulation d’un vol,
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5.1 Modélisation du contexte opérationnel

— expliciter les événements liés & 'application d’'une maintenance en ligne : préven-
tive, différée et d’urgence, et les événements caractérisants un incident technique :
conditions NOGO, RDMet ADM.

La modélisation du processus de maintenance corrective en ligne termine le chapitre. Il
s’agit de définir les variables aléatoires de temps et leurs distributions sur lesquelles se
baseront l'estimation des probabilités, notamment :

— de temps de retard estimé suite a un diagnostic de panne, pour pouvoir par la suite
calculer la probabilité d’annulation du vol,

— de retard suite a ’application d’une procédure de maintenance corrective d’ urgence
sur un ensemble de composants.

Les événements caractérisant un incident technique, et les variables aléatoires de temps
de retard permettront dans le chapitre suivant d’expliciter les indicateurs de disponibilité
dans un contexte opérationnel.

5.1 Modélisation du contexte opérationnel

Dans cette section il s’agit de formaliser les données d’entrée liées a l'utilisation de
I’avion et tout d’abord les différentes phases d’une mission. La possibilité d’occurrence
d’un FDEet sa conséquence immeédiate : son traitement par une procédure de maintenance
corrective en ligne en fonction du temps disponible, est le premier critére pour distinguer
une phase par rapport a son impact opérationnel. Un cycle de vol est ainsi décomposé
en quatre phases principales qui, en fonction de 'apparition possible d’'un FDE, ont un
impact différent sur la maintenance a appliquer.

— La phase de vol étendue du décollage a la fin de la phase de croisiére, pendant
laquelle un FDEpeut provoquer une interruption du vol. De plus, 'annonce peut étre
transmise a la compagnie de maniére a ce qu’elle prévoie la maintenance corrective
a appliquer.

— La phase de descente étendue jusqu’a 'arrivée a la porte de débarquement. Un
FDElors de cette phase ne peut pas provoquer une interruption du vol'. Le déroute-
ment n’est pas envisagé vers un autre aéroport car ’avion est suffisamment proche
de l'aéroport d’arrivée. Par contre, I’annonce est faite a la compagnie au dernier
moment, elle a tout le temps disponible pour effectuer une maintenance corrective,
mais n’a pas eu le temps d’anticiper le soutien pour l’effectuer.

— La phase de Turn-Around Time (TAT), ou un FDEpeut obliger les équipes
d’entretien, pour une application de la maintenance corrective, a interrompre une
partie des actions de préparation de I’avion.

— La phase de roulage de 1’avion jusqu’a la piste pour le décollage. Durant cette
phase si un FDE apparait, il convient pour appliquer une opération de maintenance
de revenir a la porte d’embarquement, ce qui rend beaucoup plus critiques les occur-
rences de FDE durant cette période. La résultante de I’événement est un demi-tour
au sol.

!Nous ne tiendrons pas compte ici des messages de panne affectant des fonctions liées & un atterrissage
dans des conditions particuliéres.

82



5.1 Modélisation du contexte opérationnel

La figure 5.1 représente ces quatre phases principales comparées a la décomposition des
phases vol/sol du point de vue d’une compagnie aérienne, issues de la figure 3.2 page 56.

' ' '
H H H
H H i
Vol i i i i
Descente ! TAT i Taxi-out |
H H H
i H i
i i i
i ! i !
i H i
i H i
H H H
i H i
Décollage | Décollage Afterrissage | Atterissage Tractage Arrivée 4 la
(partie au (partie en Montée Croiziére Descente |Approche| (partie en (partie au |jusgu’a la porte porte d'
=ol) vol) wol) s0l) (Taxi-in } em barguement

F1G. 5.1 — Phases d’un cycle de vol prises en compte pour I’étude de la disponibilité

Il faut exprimer alors la durée de chaque phase pour chaque cycle d’une mission.

Remarque 5.1 :
Par hypothese, la durée de la phase de roulage apres l'atterrissage est la méme que celle
de la phase de roulage avant le décollage.

Soit I'indice C' pour le C®™¢ cycle de vol. Les durées des phases pour le C'®™¢ cycle de
vol de la mission sont :

FLe la durée du vol allant du décollage a la phase de croisiére,

DE¢ la durée de la phase de descente jusqu’a la phase de roulage aprés ’atterrissage,
T ATy la durée de la phase de préparation du vol,

T X la durée de la phase de roulage avant le décollage.

FD¢ la durée du C®™¢ vol de la mission?, qui s’étend du décollage & la fin de la phase
de roulage aprés 'atterrissage, avec F Do = F'Le + DEg,

GD¢ la durée prévue au sol du C®™¢ cycle®, qui s’étend de la préparation de I’avion
avant le (C' + 1)m¢ yol a la fin de la phase de roulage avant le décollage, avec
GDe =TATc +TXe.

Telle que présentée dans la section 3.1.1, une mission est composée d’une succession de
cycles eux-mémes composés d’une phase de sol puis d’une phase de vol. La mission étant
programmeée, les durées prévues de chacune des phases de vol et au sol sont considérées
comme fixes.

Par hypothése, les durées en vol sont, dans tous les cas, fixes et ne peuvent pas varier.
Par contre, les temps au sol réels peuvent en fait différer du temps prévu en fonction de
possibles retards.

Le schéma 5.2 page suivante représente I’enchainement des temps repris de la figure 5.1.

Cette décomposition nous aménera a définir des délais opérationnels et des délais
logistiques associés a chaque phase. Ces temps seront définis dans la partie 5.4.2.

2F D signifie Flight Duration
3GD signifie Ground Duration
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5.2 Modélisation du processus d’apparition d’un effet cockpit

Vol FL, heures Descente DE, heures
| Roulage avant le

; Roulage a décollage -
I'atterrissage - TX, heures Iy
‘?Xl: heures o
TAT,_ heures l A
| | | b

T "

FD, GD,

F1G. 5.2 — Durées des phases d’un cycle de vol

L’objectif final est de définir une variable aléatoire Ro, 1 < C' < N, définissant le temps
de retard du C®™¢ cycle de vol. Toutefois, nous ne reporterons pas les durées de retard
sur les phases suivantes. En effet, la fréquence des retards représente un événement rare.
Pour traduire cet impact, la fiabilité de déploiement est la performance a mesurer pour
observer I’échec d’une mission di a une interruption opérationnelle.

Exemples 5.1 :
Nous reprenons les Exemples 3.2 ici en détaillant les durées de chaque cycle de vol. Dans
chaque cas, nous considérons les phases de roulage de durées fizes égales & diz minutes.

1. Aller-retour d’un vol long courrier :
Pour un vol long courrier, les périodes de descente sont prises avec une durée d’une
heure. Nous avons les données en heures suivantes : FDy =0, TAT, =3, TX; =
1/6,
FLy=12, DE; =1, TX,=1/6, TAT, = 1,5 d’ot FDy =~ 13,17 et GDy =~ 1,67,
FL3; =12, DEs=1,TX3=1/6, TAT; =3 d’ou FFD3 =~ 13,17 et GD3 = 3.

2. Mzission prolongée sans perturbation de la maintenance :
Sur cette mission, il s’agit de siz périodes de six mois, soit 182 jours dont deuz jours
de révision mineure & la base. Donc, la mission s’effectue sur une période de 180
jours a raison de quatre vols par jour de quatre heures.
Pour un vol long courrier, les périodes de descente sont prises avec une durée d’une
demi-heure. Nous avons les données en heures suivantes :
- N =720,
- FLc=4,DEc=1,TXc=1/6, TATc =1,5d’0u FD¢c ~ 4,17 et GD¢ =~ 1,67,

pour 1 <C <N —1,

- FLy=4, DExy=1,TXNy =1/6, TATy =48 d’ou FDy ~ 4,17 et GDy = 48.

L’influence d’un Flight Deck Effect sur les différentes phases étant présentée, la pro-
chaine section est consacrée a définir ce processus d’apparition d’un effet cockpit (FDE).

5.2 Modélisation du processus d’apparition d’un effet
cockpit

Pour qu’il y ait une intervention de maintenance corrective sur l'avion, il faut qu’'un
message d’alarme, ou un mauvais comportement de ’avion se produise, les deux cas étant
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5.2 Modélisation du processus d’apparition d’un effet cockpit

considérés comme un Flight Deck Effect. Le processus d’annonce d’un FDE, décrit sur le
schéma 3.5 page 62 parcourt les phases suivantes :

1. Occurrence de la panne ou du mauvais fonctionnement,
2. Détection,
3. Annonce d’une alarme ou de 'apparition d’un effet au niveau du cockpit (FDE).

Deux cas sont possibles : le composant est muni d’un dispositif de surveillance des dé-
faillances ou le composant a un mode de défaillance caché. Nous noterons dans la suite
du document :

S T'ensemble des composants du systéme ou de la fonction considérée,

S’ Tensemble des composants muni d’un dispositif de surveillance des défaillances, avec
S’ C S. L’ensemble S’ N S représente les composants avec un mode de défaillance
caché.

Dans la suite de la section, nous considérerons un composant x appartenant a S’.

La premiére sous-section est consacrée a la formulation des paramétres de chacune des
étapes de ce processus lié a la surveillance du systéme, c’est-a-dire le domaine de détection
d’une panne et le domaine d’apparition possible d’'un FDE pour chacun des composants.
Puis, dans la deuxiéme sous-section, nous définissons des variables aléatoires de temps
correspondantes :

— d’occurence de la panne,

— de détection de la panne,

— d’apparition d'un FDE,
en explicitant au fur et & mesure les relations déterministes les reliant. Au final, & partir
de 'occurrence d’une défaillance, nous pourrons définir la variable aléatoire du temps de
I’apparition d’'un FDE lors d'un cycle.

Afin de faciliter la lecture et la compréhension, nous présentons seulement dans cette
section le cas simplifié des hypothéses prises pour la phase de conception qui, sauf cas
particulier, reste vrai lorsque les données concernant ces paramétres sont accessibles a
partir de la phase de définition. En annexe B, nous présenterons le cadre général de mo-
délisation du processus d’apparition d’'un FDE englobant tous les cas particuliers suivant
un traitement équivalent.

5.2.1 Définitions des intervalles de temps caractérisant 1’appari-
tion d’un effet cockpit durant un cycle de vol

Chaque composant va étre exposé aux défaillances sur une période du cycle qui, en
général, correspond aux phases d’utilisation du composant ou aux phases ot il est soumis
a des perturbations ou des sollicitations différentes. Par I’hypothése que la durée de vie
d’une composant suit une loi exponentielle (en section 4.3), les composants sont soumis
a une sollicitation constante. L’intervalle d’exposition a une défaillance est donc le cycle
de vol complet : [0; F D¢ + GD¢l.

La conception de la surveillance des pannes, décrite en sous-section 2.3.2 se fait au niveau
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5.2 Modélisation du processus d’apparition d’un effet cockpit

des composants du systéme. Pour permettre une description compléte du phénomeéne, les
parameétres a inclure dans le modéle sont :
— les intervalles de détection de la défaillance suivant le cycle de vol, pour chaque
composant,
— les intervalles d’annonce d’une alarme ou plus généralement d’apparition d'un FDE
suivant le cycle de vol.

Intervalles de temps de détection d’une défaillance

A partir de la politique de détection mise en place, le dispositif de surveillance de la
défaillance d’un composant fonctionne sur une partie d’un cycle de vol, qui correspond
a plusieurs intervalles de temps. Toutefois, il peut s’agir d’un équipement sans dispositif
de surveillance automatique et dans ce cas-la, la détection ne sera possible que lors d’une
inspection, d’une dépose/pose préventive ou d’une localisation de panne au niveau du
systeme.

Soit un cycle de vol C, en prenant le temps 0 au départ du cycle, le domaine de
détection de la défaillance pour un composant z est noté I (z). Lors de la phase de
conception, le domaine de détection de la panne n’est pas connu et nous travaillerons sous
I’hypothése suivante.

Hypothése 5.1 (Domaine de détection d’une défaillance en phase de conception) :
St le composant x est muni d’un dispositif de surveillance, il s’agira par défaut de l’en-
semble du cycle de vol : I (z) = [0; FD¢ + GD¢].

Sile composant x a un mode de panne cachée, le domaine de détection est vide, 1% (x) = .

Cette hypothése est vérifiée lorsque le dispositif fonctionne automatiquement durant
tout le cycle de vol, ce qui est en général le cas. La généralisation de la définition est
présentée en annexe B.

Intervalles de temps d’apparition d’un effet cockpit (FDE)

L’annonce d’une alarme est soumise a une réglementation. Les messages de détection
d’une défaillance sont traités suivant leur type par un systéme : le Flight Warning System
(FWS) (voir section 2.3.2). Le tableau 2.2 page 40 indique que seuls les messages de classes
1 et 2 entrainent une alarme Electronic Centralized Aircraft Monitoring (ECAM) et ont
un impact opérationnel lors du cycle en cours. Seuls ces messages sont donc a prendre
en compte en tant que FDE. Soit il s’agit d'un message de classe 1 et ’annonce est faite
automatiquement aux pilotes, soit il s’agit d’'un message de classe 2 et ’annonce est ac-
cessible & la demande des pilotes. Dans le deuxiéme cas, il est facilement admis que les
pilotes ne vont pas consulter les alarmes de classe 2 durant les phases critiques du vol
telles que le décollage et I'atterrissage. Toutefois, un FDE peut apparaitre sans alarme.
Il convient donc de définir, pour chaque composant, le domaine d’apparition possible du
FDE correspondant.

Pour la phase de conception, les données relatives aux intervalles de détection et d’ap-
parition possible d’'un FDE ne sont pas disponibles. Soit I'ensemble du cycle de vol sera
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5.2 Modélisation du processus d’apparition d’un effet cockpit

pris par défaut, soit des exigences qualitatives sur la surveillance du systéme seront émises
restreignant le domaine d’apparition possible d'un FDE. Parmi ces nouvelles exigences
sur un nouveau programme avion, basée sur I’Exemple 2.1 page 41, si un FDE n’a pas un
impact sur la sécurité de I’avion, il ne devra pas apparaitre durant les phases de roulage
avant le décollage jusqu’a la fin de la montée?.

Soit un cycle de vol C', en prenant le temps 0 au départ du cycle, le domaine d’appa-
rition d’'un FDE pour un composant x est noté I7¥ (x). Lors de la phase de conception,
le domaine d’apparition d'un FDE n’est pas connu et nous travaillerons sous I'hypothése
suivante.

Hypothése 5.2 (Domaine d’apparition d’un FDE en phase de conception) :
Pour un composant x donné :
— st le FDE associé n’a pas d’impact sur la sécurité de [’avion, en prenant pour la mon-
tée une durée d’une demi-heure le domaine d’apparition d’un FDFE est ['intervalle :
IF? (z) = [0,5; FDc + T AT,
— sinon, il s’agit de l’ensemble du cycle de vol : If¥ (z) = [0; FD¢ + GD¢].

Cette hypothése est vérifiée dans la plupart des cas. La généralisation de la définition est
présentée en annexe B.

5.2.2 Définitions des variables aléatoires de temps sur un cycle
de vol, conditionnées par ’occurrence d’une panne

Pour appréhender ’application de la maintenance corrective, il faut estimer le temps
d’apparition d’un FDE a partir du temps d’occurrence de la défaillance correspondante et
des restrictions liées aux domaines définis plus haut. Pour cela, nous allons définir, dans
cette sous-section, les variables aléatoires :

— de temps d’occurrence d’une défaillance,

— de temps de détection d’une défaillance, en fonction de temps d’occurrence,

— de temps d’apparition d’un Flight Deck Effect, en fonction du temps de détection

de la défaillance correspondante.

L’ensemble de ces variables aléatoires sont conditionnées par la défaillance d’un com-
posant au cours d'un cycle. Dans la suite de cette sous-section, les variable aléatoire
(v.a) seront définies pour un composant = du systéme muni d’un dispositif de surveillance
(x € 5’), conditionnées par les événements zF¢ (la défaillance du composant x du systéme
intervient au C*"¢ cycle de vol) ou xFe_q. L’indice & du composant n’est pas indiqué ici
par souci de lisibilité.

Temps d’occurrence de la défaillance

Soit Tc la variable aléatoire définissant le temps d’occurrence de la défaillance d’un
composant x se produit au C'™ cycle, C' € {0,.., N}. Il s’agit d’une variable aléatoire
conditionnée par ’événement xFe.

4En effet, ’apparition d’'un FDE lors de ces phases a un impact opérationnel important.
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Quand elle est définie, la v.a T est & valeurs réelles dans [0; F' Do + GD¢| ou FDe+G D¢
correspond au temps prévu pour un cycle de vol.

Soit A, le taux de défaillance du composant x. A partir des hypothéses prises pour la
modélisation de la fiabilité d'un composant en section 4.3, sa fonction de répartition est :

1 — e et
Fr. (t) = 1 — e %(FDo+GDc)

Remarque 5.2 :
Pour des valeurs \,.t << 1, avec une approximation au premier ordre de [’exponentielle,

nous obtenons : ;

~ FDe+GDe

La variable aléatoire Te suit donc approximativement une loi uniforme sur [0; F Do + GDcl.

FTC (t)

Dans la suite du document, la v.a du temps d’occurrence de la défaillance du compo-
sant x lors du cycle C sera noté T§.

Temps de détection de la défaillance

Soit D¢ la variable aléatoire définissant le temps de détection de la défaillance lors
du C*"° cycle, C' € {0,.., N}, pour un composant z muni d’un dispositif de surveillance,
reds.

La v.a D¢ est a valeurs réelles dans 1'union d’intervalles de temps de détection de la
défaillance (D¢ € I ().

Lorsqu’une défaillance est détectée, il faut qu’elle soit d’abord apparue, d’ou la relation
évidente : Te < D¢. Pour établir la valeur de la v.a D¢, nous nous basons sur ’hypothése
suivante.

Hypothése 5.3 (Détection de la défaillance) :

Lorsque la défaillance est détectable, la détection se fait automatiquement. Il n’y a pas de
possibilité de non détection de la défaillance, ni de report de la détection dans le temps.
Il ne peut y avoir report de [’annonce de celle-ci.

Pour que la panne soit détectée durant le cycle C il faut que 'occurrence de la panne
se produise dans P'intervalle de temps ol elle peut étre détectée (I& (z)). Si par contre
I’occurrence de la panne se produit apres le temps maximum de détection du cycle en
cours, la détection intervient au cycle suivant C' + 1.

Sous ’'Hypothése 5.1 caractérisant le domaine de détection lors la phase de conception
tout composant z, x € S’, nous avons directement que la variable aléatoire D¢ est donc
égale a la variable T¢.

Dans la suite du document, la v.a du temps de détection de la défaillance du composant
x lors du cycle C sera noté DE.
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Temps d’apparition d’un FDE

Soit Ac la variable aléatoire définissant le temps d’apparition du FDE associé a la
défaillance du composant & muni d’un dispositif de surveillance, z € S lors du C!*=®
cycle, C' € {0,..,N}.

Lorsqu’elle est définie, la variable aléatoire Ao est a valeurs réelles dans 'union d’inter-
valles de temps d’apparition d’un FDE (A¢ € I ().

Lorsqu’une défaillance est annoncée, elle aura nécessairement été détectée au préalable,
d’ou la relation évidente : T < Do < Ac. Pour établir la valeur de la v.a As, nous nous
basons sur I’hypothése suivante.

Hypothése 5.4 (Annonce d’une défaillance) :
Lorsqu’une défaillance est détectée, et que ’annonce au cockpit est possible, elle se fait
automatiquement.

De facon analogue a I’hypothése et aux définitions précédentes, la variable aléatoire
Ac est liée directement aux variables T¢ et De.
Pour que la défaillance soit annoncée, il faut que sa détection se produise dans I'intervalle
de temps ou elle peut étre annoncée. Si par contre la détection de la défaillance intervient
aprés le temps maximum d’apparition possible d’'un FDE du cycle en cours, ’apparition
se produit au cycle suivant C' + 1.

Lors de la phase de conception, nous utiliserons, par défaut, les résultats issus de la
remarque suivante :

Remarque 5.3 (Considérations en phase de conception) :
A partir de ’Hypothése 5.2, les relations entre les variables aléatoires sont simplifiées.
Pour un composant x donné :

— Lorsque le FDE a un impact sur la sécurité, les intervalles de temps définis plus
haut sont égauz, c’est-a-dire que 1% (z) = IF (z). La relation entre les variables
aléatoires devient T = Do = Ac.

— Lorsque le FDEn’a pas d’impact sur la sécurité, nous avons 13 (z) = [0; F D¢ + G D¢
et ItV (x) =[0,5; FDc + TAT¢]. Donc les relations entre les variables aléatoires se
simplifient par :

Te = Dc
et
0,5 st To_q € ]FDc_l +TATc_1; FDo_1 + GDC_l]
Ao = ou st T € [0;0, 5]
Te siTe €10,5; FDe + TAT¢|

Les relations entre les variables aléatoires établies dans cette section sont basée sur
les hypotheéses 5.1, page 86, et 5.2, page 87, pour le modéle en phase de conception. En
suivant un raisonnement analogue a ce qui est présenté, le cas général n’apporte pas de
difficulté méthodologique supplémentaire pour le développement des relations entre les
v.aTo, Do et Ac. Toutefois, a cause de la complexité du calcul, celles-ci sont développées
en annexe B.

Dans la suite du document, la v.a du temps d’apparition du FDE lors du cycle C' lié a la
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5.3 Modélisation de la maintenance corrective sur un LRU

défaillance du composant = sera notée Ag.

5.3 Modélisation de la maintenance corrective sur un
LRU

Le processus de maintenance étant a définir, il faut au préalable modéliser le temps

d’application d’une tache élémentaire ou d’un ensemble de taches élémentaires d’une pro-
cédure de maintenance corrective. Le but de cette section est de fournir une estimation
du temps de maintenance corrective. Hormis les délais logistiques liés a 'acheminement
des rechanges ou l'indisponibilité des ressources, le temps considéré ici est un temps de
maintenance active.
Une premiére sous-section présente une description des taches de maintenance corrective
en ligne sur un avion et les hypothéses pour leurs applications. Un état de I'art sur les
distributions de temps de maintenance est effectué dans une deuxiéme sous-section. Nous
définissons, dans une derniére sous-section les distributions de temps de maintenance ac-
tive choisies pour chacune des procédures de maintenance corrective en ligne effectuées
sur un avion.

5.3.1 Discussion sur les actions de maintenance corrective

La maintenance corrective consiste en des actions pour restaurer un systéme suite a
une panne et le rendre opérationnel. Cela se traduit généralement par un remplacement
ou une réparation du composant responsable de la défaillance du systéme. L’objectif de
la maintenance corrective est de restaurer un systéme en vue d’une opération dans un
minimum de temps possible. Elle se décompose généralement en trois étapes :

— le diagnostic du probléme : le mécanicien doit prendre du temps pour localiser

la panne ou pour avoir accés a la cause de la défaillance du systéme.

— la réparation ou le remplacement du composant en panne : quand la cause
de la défaillance du systéme a été déterminée, des actions doivent étre prises pour
corriger, soit en remplagant, soit en réparant, le composant en panne.

— la vérification de la réparation : quand le composant en question a été remplacé
ou réparé, le mécanicien doit vérifier que le systéme soit a nouveau opérationnel.

Lors d’un incident technique (FDE), avec l'application d’une procédure de mainte-
nance corrective en ligne sur un LRU, il s’agit soit d’accepter un mode dégradé et d’appli-
quer la procédure de maintenance appropriée, soit de restaurer la fonction en remplacant
le LRU. Plusieurs types de taches de maintenance corrective en ligne sont a distinguer :

— lacces,

— le diagnostic,

— la dépose/pose,

— la procédure pour différer la maintenance (isolation de la panne),

— les procédures de tests de vérification.
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5.3 Modélisation de la maintenance corrective sur un LRU

Plusieurs autres types de taches ne sont pas détaillées ici comme, par exemple, la
consultation de la documentation technique ou I'acheminement des ressources nécessaires
a la tache. Elles seront soit considérées comme des taches de temps négligeables par
rapport au temps de maintenance global, soit prises en compte directement dans la mo-
délisation de la distribution de temps de maintenance en tant que délais logistiques®.

Afin de modéliser le temps nécessaire pour appliquer une maintenance corrective, nous
prenons en compte plusieurs hypothéses qu’il est utile de préciser ici.

Hypothéses 5.5 :

M1 Lorsqu’une action de maintenance corrective est effectuée, le mécanicien ne fait pas
d’erreurs pouvant entrainer le doublement de ’action de maintenance ou la dé-
faillance d’un autre composant du systeme. En effet, lorsqu’une action de mainte-
nance n’est pas effectuée correctement vis-a-vis de la procédure a appliquer, l’incident
technique qui en résulte n’est pas de la responsabilité de [’avionneur. Il ne s’agit donc
pas d’événements a prendre en compte dans le modéle.

M2 Une action de remplacement est effectuée de maniére parfaite (souvent appelée As
good as new). L’action n’a donc pas d’incidence sur la fiabilité du nouwveau compo-
sant.

M3 La description des actions de maintenance est conditionnée par la panne d’un com-
posant et [’état du systeme.

M4 Les actions d’une procédure de maintenance corrective sont effectuées en série et les
temps pris par chacune des actions sont indépendants des autres actions.

M5 Les fonctions relatives a 'application de la maintenance en ligne sont disponibles
lorsqu’il ne s’agit pas de la fonction étudiée. Pour appliquer une procédure de mainte-
nance corrective, plusieurs fonctions de maintenance sont nécessaires. Ces fonctions
répondent ausst a leurs propres objectifs de disponibilité qu’il convient d’étudier par
ailleurs. Citons comme exemple la fonction d’affichage des messages de maintenance
nécessaire pour un diagnostic, elle sera considérée comme disponible.

Dans ce chapitre, la discussion ne concerne que le temps de maintenance corrective
suite a la défaillance d’un composant, lors d’une maintenance en ligne. Le délai logistique,
s’il est pris en compte, est inclus dans l'une des distributions de temps de maintenance
corrective.

Le temps de maintenance est considéré comme le temps d’une action de maintenance
élémentaire ou la somme de plusieurs temps d’action de maintenance élémentaire. Ce
temps, pour un LRU donné, est défini dans la suite par la variable aléatoire M.

5.3.2 Etat de I’art sur les distributions de temps de maintenance

Trois types de lois sont applicables au temps de maintenance : loi sans usure (ex-
ponentielle), lois centrées (normale ou uniforme) et lois & queue lourde (lognormale ou
autres). Sans exhaustivité, nous nous bornerons ici aux trois distributions les plus commu-
nément employées : exponentielle, normale et lognormale [56]. Nous allons présenter les

5La loi lognormale sert & modéliser ce type de phénoméne.
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5.3 Modélisation de la maintenance corrective sur un LRU

caractéristiques de chacune de ces distributions et les conditions pour lesquelles elles sont
utilisables. De maniére générale, le temps moyen de réparation (ou restauration) pour une
ou plusieurs actions de maintenance est noté Mean Time To Repair (MTTR).

La loi exponentielle est la plus simple des distributions de temps de maintenance a
utiliser, car il suffit d’un seul paramétre, le taux de réparation, pour décrire complétement
la loi.

Soit p le taux de réparation d’un composant , le temps moyen pour réparer, MTTR, est
'inverse du taux de réparation (MTTR = i) et la probabilité que le temps de maintenance
M dure plus qu'un temps t est P (M > t) = e H.

La loi exponentielle n’a pas de mémoire, cela implique que si le temps est supérieur
a t, le temps moyen restant par rapport a t est encore EM>U (M) = MTTR. Cette
caractéristique n’est pas réaliste en général pour modéliser un temps de maintenance,
mise & part pour les situations ou la plupart du temps est passé a chercher la panne et
ol la recherche de panne se fait au hasard. L’action de diagnostic correspond a ce cas.

Exemple 5.2 :

L’affichage d’une alarme ECAM Flight Controls sur un avion de type A320 peut étre cau-
sée par la défaillance d’un des trois calculateurs de commandes de vol ou des connections
associées. Le recherche de la défaillance s’effectue de maniére aléatoire parmi ces compo-
sants st aucune indication supplémentaire n’est contenue dans le message de maintenance.

La raison pour choisir une loi normale pour le temps de maintenance est motivée
par le fait que le temps est considéré comme une somme d’actions indépendantes. Pour
décrire une loi normale, il suffit de connaitre sa moyenne m et son écart-type o.

La loi normale est définie sur I’ensemble des réels. Elle admet donc une probabilité non
nulle pour des valeurs négatives, ce qui est incompatible avec une variable aléatoire de
temps. Pour modéliser le temps de maintenance, il est préférable d’utiliser une loi normale
tronquée & gauche en un temps ty, avec ty qui représente la borne minimum prise par la
variable aléatoire de temps (o > 0). Par défaut, lorsque cela n’est pas précisé, ¢, prendra
la valeur nulle. )

En notant ¢ la densité de la loi normale centrée réduite, ¢ () = \/%e_t?, et ® sa fonction
de répartition, la fonction de répartition F; de la loi normale tronquée a gauche en t,

d’une loi normale de moyenne m et d’ecart-type o est :

t—m\ __ to—m
FM(t):P(M§t|M2t0):q)(1” >q)($_(m)0 ) pour ¢ > t,

[

Toutefois, lorsque la probabilité P (M < tg) = 1—® (©2=) est négligeable, la loi normale
peut étre utilisée directement (|56]). Le taux de réparation instantané est le méme pour

une loi normale et une loi normale tronquée a gauche et son expression est :

s (£) = G) « % pour > f,

o
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Lorsqu’on utilise une distribution normale, le taux de réparation peut étre approximati-
vement une fonction affine du temps t passé. Cela signifie que la probabilité d’étre capable
de compléter ’action de maintenance en cours dans un instant proche augmente linéaire-
ment avec le temps.

La loi lognormale est souvent utilisée pour modéliser le temps de maintenance. Il
s’agit en effet de la loi la plus populaire. Par exemple, pour la norme |7] dans la partie
analyse de données sur la maintenabilité du matériel , la loi lognormale est la seule famille
de distribution paramétrique pour laquelle des méthodes d’essai sont présentées.

La densité d’une variable aléatoire M, dont le logarithme suit une loi normale de moyenne
a et d’écart-type b, est :

f (t) ]_ _(n tfa,)2
= e 262
M thyv/ 2w

Le temps moyen de réparation, MTTR, et la variance de M sont :

2
MTTR = %
v (M) _ €2a+b2 <€b2 . 1>

Par correspondance, a partir de I'espérance MTTRet de la variance V' (M), les paramétres
a et b de la loi lognormale sont :

a = In(MTTR) — %ln (% + 1) (5.1)

b = \/m <% + 1) (5.2)

Le taux de réparation instantané est :

_1o(5)
()

Lorsque 'on utilise la loi lognormale, le taux de réparation instantané, fonction du
temps t passé, augmente au cours du temps vers un maximum puis décroit asymptotique-
ment vers zéro. La loi lognormale est couramment utilisée comme distribution du temps de
réparation. En effet, lorsque 'on modélise le temps de réparation, il est logique d’assumer
que le taux de réparation est croissant au moins dans une premiére phase. Cela signifie que
la probabilité de compléter une action de réparation dans un court intervalle croit avec le
temps passé. Quand un élément est indisponible pour une longue période de temps, cela
indique qu’il y a un probléme important, par exemple, les rechanges nécessaires ne sont
pas sur le lieu d’intervention ou I’équipe de maintenance a des difficultés pour accéder
a ’élément en panne. De plus, il est naturel de croire que le taux de réparation décroit
aprés une certaine période de temps.

pr (t)

Plusieurs éléments dans la littérature, notamment dans le domaine aéronautique, nous
permettent d’affiner ces considérations. Dés 1966, la norme militaire [25] précise que pour
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chaque action élémentaire une distribution normale est supposée si I’écart-type est infé-
rieur a la moyenne, sinon une distribution lognormale sera prise.

L’article [41] énonce que la loi lognormale est bien adaptée pour modéliser les temps de
maintenance sur un composant avion. Toutefois, il précisé que dans certains cas ou la loi
exponentielle est assumeée, la marge d’erreur reste faible.

Pour I'avionneur Airbus, aucune distribution pour modéliser le temps de maintenance
n’est préconisée. Lors de la conception d’un programme avion, seul le temps moyen de
maintenance est estimé. Il est soit obtenu a partir des exigences fixées pour le LRU,
soit en reprenant les données en service pour des équipements correspondants. En cas
d’emploi de la loi normale ou lognormale, pour accéder aux deux parametres de la loi,
nous allons proposer un choix de distribution en fonction du type d’action de maintenance.

5.3.3 Choix de modéles en fonction des actions de maintenance
corrective

Il faut maintenant choisir, pour chaque action de maintenance corrective distincte, une
distribution qui modélise la durée de 'action. Pour rappel, deux procédures de mainte-
nance sont a distinguer, I’application d’une procédure de maintenance pour l'acceptation
d’un mode dégradé et la restauration de la fonction. De plus, deux instants sont a dis-
tinguer : la phase de conception, ou seul le temps moyen pour effectuer 1’ensemble des
actions est connu, et a partir de la phase de définition, ou les temps moyens pour effectuer
chaque action sont déterminés. Nous donnons dans cette sous-section la distribution de
temps adéquate pour chacun des cas, en commencant par le plus détaillé.

Modélisation du temps de chaque action de maintenance corrective

Pour chaque action de maintenance corrective en ligne sur un avion, de moyenne m,

la distribution du temps de maintenance prise est :

— une loi exponentielle de parameétre p = % pour une v.a du temps d’une action de
diagnostic,

— une loi normale de moyenne p = m et d’écart-type o = 5 pour une v.a du temps
passé a effectuer une action d’isolation de panne pour différer la maintenance ou du
temps pris par les procédures de tests de vérification,

— une loi lognormale de moyenne y = m et d’écart-type ¢ = m pour une v.a du
temps d’accés ou du temps de dépose/pose.

Lorsqu’il faut appliquer une procédure de maintenance corrective pour restaurer la
fonction, nous définissons donc :
— T8 . la v.a du temps d’accés qui suit une loi lognormale d’espérance m?%,.,, et
d’écart-type s%..,, = m%

Accés?
- R . . . . . . ’ ,
T Diagnostic 18 v.a du temps de diagnostic qui suit une loi exponentielle d’espérance
mDiagnostic7
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- Tgepose/Pose la v.a du temps de dépose/pose qui suit une loi lognormale d’espérance

R
mDepose/Pose

R . . . ) , R 2
— Tiess la v.a du temps de tests qui suit une loi normale d’espérance my,,, et d’écart-

R
R _ MTests
type STests — o

)4 R _ R
et d’écart-type s Depose/Pose — M Depose/ Pose?

Et, lorsqu’il faut appliquer une procédure de maintenance corrective pour accepter
le mode dégradé, nous définissons donc :
— T4PM 15 v.a du temps d’accés qui suit une loi lognormale d’espérance m

Acces ADM ADM
A N
d’écart-type s%oes = MiAcecs»

ADM
Accés et

— THDPM - la v.a du temps de diagnostic qui suit une loi exponentielle d’espérance
mADM
}X)gl nostic’
.- : oo : o
— T ation 12 v.a du temps d’isolation deAlgNPanne qui suit une loi normale d’espérance
ADM 24 ADM  _ ™Tsolats
mj{stoé\(/LItion et d ecart_type STsolation — SOQG o, ADM
. . o y
— Tiosie lav.a du temps de tests qui suit une loi normale d’espérance m#._ ;. et d’écart-
ADM _ mioi
type STests - 2 .

Soit la variable aléatoire M du temps total pour appliquer la procédure de restauration
sur un composant ; elle est définie comme la somme de chacune des actions, M = T . +
TH +Tf +Tf .

Diagnostic Depose/Pose

Modélisation du temps global de maintenance corrective

Lors de la phase de conception, seul le temps moyen pour effectuer ’ensemble des
actions de maintenance corrective est connu. Nous utilisons donc une distribution pour
modéliser le temps de maintenance global des actions effectuées. Le temps moyen pour
restaurer une fonction suivant une procédure de maintenance sur un composant est noté
Mean Time To Restore Function (MTTRF) et le temps moyen pour accepter un mode
dégradé sur un composant est noté Mean Time To Accept Degraded Mode (MTTADM).

Pour y arriver, nous utilisons les considérations précédentes sur les distributions de
temps de maintenance. La v.a M a une espérance qui est la somme des moyennes de
chacune des actions

—_ B R R R
E (M) = M Acces + mDiagnostic + mDepose/Pose + MTests -

Suivant ’action de maintenance, £ (M) = MTTRF s'il s’agit de restaurer la fonction ou
E (M) = MTTADM 5¢'il s’agit d’'une procédure pour accepter un mode dégradé.

De plus, en utilisant que les v.a T _,., Tgmgnom.c, Tgepose Pose €0 T .. sont indépendantes,
I’écart-type de M est :

2 2 2 2
o (M) = \/(Sﬁccés) + (Sgiagnostic) + (Sgepose/Pose> + (Sgests) .

Afin d’obtenir une seule distribution pour modéliser le temps de maintenance global des
actions effectuées, 'action la plus cotiteuse en temps va étre choisie. Dans le cas ou la
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procédure de maintenance comprend plusieurs taches de durées équivalente, nous utilisons
la loi normale en nous basant sur la remarque suivante.

Remarque 5.4 :

Si les quatre actions de la procédure de maintenance corrective ont méme espérance et
un écart-type €gal a ’espérance, m = m; = o;, Vi, alors l’espérance du temps total est
E (M) = 4m et d’écart-type V(M) = 2m = %

Dans le cas d'une procédure d’acceptation d’un mode dégradé sur un compo-
sant qui vient de tomber en panne, ’action principale, la plus longue, est le diagnostic de
la panne en général. Le temps de maintenance global des actions effectuées sera modélisé
par une loi exponentielle avec pour taux de réparation l'inverse du temps moyen pour
accepter le mode dégradé p = m. Dans ce cas, les délais logistiques afférant a
I’acheminement des ressources sont considérés comme négligeable.

Lorsqu’il s’agit de modéliser le temps de maintenance global des actions effectuées

pour restaurer la fonction en remplacant un LRU, trois cas vont étre considérés.

— Le LRU est de type électrique ou électronique. L’action principale est en géné-
ral le diagnostic de la panne. La distribution du temps de maintenance sera donc
modélisée par une loi exponentielle avec pour taux de réparation, I'inverse du temps
moyen pour restaurer la fonction, pu = WTRF. Dans ce cas, les délais logistiques
afférant a ’acheminement des ressources sont considérés comme négligeable.

— Le LRU est de type mécanique ou hydraulique. L’action principale est, en géné-
ral, le remplacement du LRU en panne. La distribution du temps de maintenance
sera modélisée par une loi lognormale de paramétres correspondant a une espérance
E (M) = MTTRF et d’écart-type o (M) = MTTRF.

— L’action de maintenance sur LRU comprend plusieurs taches sur divers types, y
compris ceux précédemment cités. La distribution du temps de maintenance sera
modélisée par une loi normale d’espérance le temps moyen pour restaurer la fonc-
tion MTTRF' et d’écart-type @. Dans ce cas, la probabilité d’avoir un temps
de maintenance négatif, P (M < 0) =~ 0,0228, est négligeable. Il n’est donc pas né-
cessaire ici d’utiliser une loi normale tronquée a gauche en 0.

Lors de la phase de conception, le paramétre, noté Type Maintenance (x), caracté-
risera le type de composant LRU pour l'application de la maintenance corrective.

5.4 Modélisation du processus de maintenance

L’application d’une procédure de maintenance corrective d’urgence est effectuée au
sol, si possible durant le Turn-Around Time de ’avion. Son application se produit suite
a lapparition d'un Flight Deck Effect durant le cycle de vol. Le processus entrainant
cette apparition a été décrit en section 5.2. L’objectif de cette section est de décrire et de
formaliser le processus de maintenance corrective d’urgence a partir de 'apparition d’un
FDE.
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Pour cela, dans une premiére sous-section, nous formalisons le processus d’exploitation
de 'avion au sol, puis nous modélisons la politique de maintenance d’une compagnie
aérienne. Dans une deuxiéme sous-section, nous exprimons les parameétres du modéle liés
a 'application d’'une procédure de maintenance. Puis a partir de 'apparition d'un FDE
sur un composant donné, nous définissons les variables aléatoires du processus de délais
logistiques, de temps de maintenance active, de temps de retard. L’expression des relations
entre les différentes v.a amenant au calcul du temps de retard termine cette section.

5.4.1 Modélisation de la politique de maintenance d’une compa-
gnie aérienne

Pour rappel, plusieurs types de maintenance en ligne peuvent s’appliquer sur un com-
posant : la maintenance préventive et la maintenance corrective dont la maintenance
différée et la maintenance d’urgence (voir la figure 3.3 page 57). Pour chacun des types,
nous allons maintenant préciser ’application de la politique de maintenance d’une compa-
gnie aérienne. Tout d’abord, nous précisons les hypothéses supposées par le modéle pour
I’application de la maintenance préventive et de la maintenance différée. Puis, lorsqu’il y
a besoin d’une maintenance corrective d’urgence, laquelle induit la possibilité dun retard,
nous détaillons la prise de décision d’annuler ou non le vol suivant de I'avion. Ceci fait,
nous présentons les scénarii de maintenance en ligne compris dans le modéle. Enfin, dans
la derniére partie, nous détaillons les expressions de chacun des événements possibles lors
d’un cycle.

Politique de maintenance préventive et différée :

Dans les deux cas de maintenance préventive, inspection ou remplacement, vu que les
composants ont une durée de vie avec un taux de défaillance constant, le composant sera
en marche au début du cycle suivant. De plus, une maintenance préventive est appliquée
lorsque le centre de maintenance dispose des ressources et du temps nécessaire. Avec cette
considération, I’application de la maintenance préventive n’entraine pas de retard ou celui-
ci n’est pas a la charge de 'avionneur. Pour I'application de la maintenance préventive,
nous travaillerons donc sous I’hypothése :

Hypothése 5.6 (Application de la maintenance préventive) :

L’application d’une maintenance préventive sur un composant est effectuée a la fin de
Uintervalle prévu, sans entrainer de retard. A la suite de celle-ci, le composant est en état
de marche au début du cycle de vol suivant.

Dans le contexte d’une mission, une maintenance différée s’applique lorsque le centre
dispose des ressources et du temps nécessaire. Avec cette considération, 'application de la
maintenance différée n’entraine pas de retard ou celui-ci n’est pas a la charge de ’avion-
neur. Pour application de la maintenance différée, nous travaillerons donc sous 'hypo-
thése :

Hypothése 5.7 (Application de la maintenance différée) :
Lorsque un mode dégradé a été accepté pour le composant x, il reste en état de panne
Jgusqu’a que l’événement NG se produise ou que que la période d’acceptation du mode
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dégradé se termine. L’application de la maintenance différée sur un composant est effectuée
a la fin de son temps d’exposition a un mode dégradé, s’il n’a pas été remplacé entre-temps.
Le composant est alors remplacé sans tenir compte de l’état du systeme et sans entrainer
de retard sur le cycle de vol.

Il est possible que des taches de maintenance préventive et différée soient applicables
sur un méme composant. Toutefois, dans ce cas particulier, les intervalles de maintenance
préventive sont en général supérieurs a la durée d’une mission. Par conséquent, nous
prenons I’hypothése suivante :

Hypothése 5.8 (Maintenance préventive ou différée) :
Pour une mission donnée, a un composant du systeme, on n’affecte soit qu’une procédure
de maintenance préventive, soit qu’une procédure de maintenance différée.

Décision d’annuler un vol

La prise de décision d’annulation ou non du vol par la compagnie aérienne se fait
lorsque celle-ci connait 1’état du systéme et les procédures a appliquer pour le restaurer.
La décision se fait lors de la lecture de la MMEL.

Comme les procédures contenues dans la MMELou dans le Flight Crew Operating Manual
(FCOM), en cas de message ECAM, nécessitent ou non un diagnostic, par hypotheése il
est réaliste de fixer cette décision a 'arrivée de I’avion au sol ou dés que le FDE apparait
si 'avion est déja au sol.

Le but de la décision, lorsque les ressources sont disponibles, est de minimiser le coit de
Iinterruption opérationnelle & venir.

Les paramétres a prendre en compte pour établir la décision sont :

— le cotit moyen d’une heure de retard pour la mission, noté Cotit  DY.h™!,

— le colit moyen d’une annulation pour la mission, noté Cotut C'N,

— la probabilité d’avoir les ressources disponibles, % Ressources, ¢, pour chaque com-

posant x et chaque un cycle de vol C,

Pour modéliser la décision d’annulation du prochain vol par une compagnie aérienne,

nous travaillerons sous les hypothéses :

Hypothéses 5.9 :
CN; L’annulation d’un vol n’est effectuée que dans le cas de conditions NOGO.

CNy La décision d’annuler le vol suivant est prise si ['une ou 'autre des causes suivantes
se produit.
— Le systeme se trouve en conditions NOGO et il n’y a pas de ressources disponibles
pour effectuer la maintenance corrective.
— Le temps estimé, apreés diagnostic de la panne, pour effectuer la maintenance
corrective entraine un coit de retard supérieur a celut d’une annulation.

CN3 Dans le cas ou les conditions ne sont pas NOGO et les ressources pour remplacer le
composant en panne ne sont pas disponibles, le capitaine accepte automatiquement
le mode dégradé.
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Scénarii de maintenance en ligne

A partir des hypothéses précédentes et les Hypothéses 3.2 basées sur I'observation des
données en service, lorsqu’un FDE intervient et qu’un composant est en panne, plusieurs
scénarii de maintenance corrective sont possibles. Dans le cas ot NG se produit durant un
cycle, tous les composants en état de panne sont réparés. Lorsqu’un composant x tombe
en panne sans entrainer NG, une décision est prise par la compagnie aérienne : soit elle
décide d’accepter le vol suivant, noté ADM, soit elle refuse le mode dégradé et restaure la
fonction en remplacant le composant = qui vient de tomber en panne. En cas d’ADM, une
maintenance mineure est appliquée pour configurer I’avion pour un mode dégradé. Enfin
les maintenances préventives et différées ne s’appliquent que si NG ne se produit pas. Les
scénarii de maintenance corrective lors d’'un cycle C, avec 1 < C' < N, sont décrits dans
la figure 5.3.

A]].\I[ (Procédure de Application de la
_ma_m.utmanoe,. pour maintenance

différer la restauration préventive ou

du composant) différée
RDM (B.estauration
seulement du
Cycle C composant qui vient de ¥ Cyce C+1
défaillir)

Restauration de tous
les composants

Annulation du vol et
restauration de tous

les composants

F1G. 5.3 — Scénarii de maintenance en ligne durant un cycle C

Expression des événements relatifs & un composant lors d’un cycle

Pour un cycle C' donné, 1 < C < N, les notations suivantes seront prises :
ADMes  L’événement que la compagnie aérienne accepte un mode dégradé pour
le décollage du cycle suivant C' + 1.
RDMs L’événement que la compagnie aérienne refuse un mode dégradé lors du
cycle C.
De plus, pour un composant x,
xAc  Le FDEIié a la panne du composant z, x € S’, apparait au cycle C.
xlo  Une maintenance préventive est appliquée sur le composant x lors du
cycle C,
xM¢e  Un remplacement du composant x est effectué suite a ’application d’une
maintenance différée.
Enfin, pour rappel,
xD¢c  Le composant z est en état de marche au début du cycle C,
xFc  Le composant x tombe en panne durant le cycle C.
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La période de maintenance préventive est exprimée en FH, FCy ou en jours. A partir
de la description de la mission, les probabilités des événements z/- sont binaires pour
toutr € Set 1 <C < N.

La période de fin d’acceptation du mode dégradé est exprimée en FH ou en jours®.
A partir de la description de la mission, pour un cycle C' et un composant x donné, les
durées en cycle de vol des périodes de fin d’acceptation d’'un mode dégradé au cycle C,
notées Fin_ ADM (x,C), sont connues. Lors du cycle C', pour appliquer une maintenance
différée lors du cycle C' sur le composant = (événement xMc), il faut qu’il soit tombé en
panne lors du cycle C' — Fin_ ADM (z,C).

Exemple 5.3 (Intervalle de rectification pour un DMC) :

Sur le systeme FEIS de I’A330, Uintervalle de rectification d’une panne du calculateur DMC
en position 2 est de dix jours. L’extrait du document MMEL 2.4 page 45 indique la lettre
C et avec le tableau 2.3 page 44, cela correspond a dix jours.

En reprenant la mission 2 des Exemples 5.1, pour un calculateur DMC noté x, on a

Fin_ ADM (z,C) = 40, pour 40 < C < 720.

Pour décrire ’ensemble des événements possibles pour un composant x au cours d'un
cycle C, les Hypotheéses 3.2, page 61, et les Hypothése 2.1, page 41, peuvent se résumer
par :

Hypotheéses 5.10 :
C1 Un équipement est remplacé (ou restauré) au cycle C' seulement dans les cas suivants :
— l'événement NG¢ (conditions NOGO au cours du cycle C') intervient et x est en
état de panne au départ du cycle,
— le composant x apparait en panne au cours du cycle C' et I’événement NG¢ se
produst,
— le composant x apparait en panne au cours du cycle C', l’événement NG¢c ne se
produit pas et le mode dégradé est refusé (RDMc ).

C2 Lorsqu’un composant x est remplacé au cycle C, il est en état de marche au début du
cycle C + 1. Le nouveau composant ne peut pas tomber en panne lors du cycle de
son installation.

Deux cas sont a distinguer : soit la panne de x est détectable, x € S’, soit x a un mode
de panne caché, x ¢ S’. La figure 5.4 page suivante présente 1’ensemble des événements
pouvant intervenir lors du cycle C' pour un composant x € S’ donné.

La figure 5.5 page 102 présente I'’ensemble des événements pouvant intervenir lors du
cycle C' pour un composant x ¢ S” donné.

Probabilité d’accepter le mode dégradé lors d’un cycle

En connaissant, pour un composant x et pour un cycle de vol C', la probabilité d’avoir
les ressources disponibles, % Ressources, ), et le pourcentage de GO décision du capi-
taine, %GO _ Decision,,cy, la probabilité d’accepter le mode dégradé sachant la panne

SL’intervalle de rectification de la MMEL est indiqué par une lettre comme le montre le tableau 2.3
page 44.
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E{: > "’CDC+1
A dp—xDp,
I
xD, —
NGe we——+xDp,
Mc 'l"'xDC+1
x4,
NG wxD).
NG, w0y
D,
(s . —_—rDpy,
NG, » M - +xDp

II—C ﬁIMC. __"ID[:.,.l
F1G. 5.4 — Arbre des événements pour un composant z avec détection de panne durant le

cycle C

du composant z au cours du cycle C' sans entrainer de conditions NOGO est :

P (ADMC ‘NGC NzAc N :EDC) = (1 — %Ressources(mc)) (5.3)
+%Ressources ¢y x %GO _Decision o

et donc la probabilité de refuser le mode dégradé sachant la panne du composant z
au cours du cycle C' sans entrainer de conditions NOGO est :

P (RDMC ‘NGC N Z’AC N Z’Dc) = 1-P (ADMC ‘NGC N JJAC N JJDc) (54)
% Ressources(y,cy x (1 — %GO_Decision(s,c))

Décomposition de 1I’événement de fin d’acceptation d’un mode dégradé

A partir de ’'Hypothése 5.7, pour qu'un remplacement du composant z s’effectue
suite a 'application d’une maintenance différée, il faut que le composant soit tombé en
panne lors du cycle C' — Fin_ ADM (z,C') sans entrainer de conditions NOGO, que le
mode dégradé soit accepté, ADM¢q, et que que le systéme ne trouve pas en situation de
NOGO entre-temps. D’out I’événement x Mo se décompose par 'intersection d’événements
suivante :

c
Mo = ﬂ NG; | NADMc N NGeo—pin_apm@,c) V¥Fo_pin_aDM(,C) -
i=C—Fin_ADM(2,0)+1

(5.5)
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ch > +1
IDC
xf »xDp
NG +xDp,y
xD C xI o —_"‘xﬂml
NG,

Fi1G. 5.5 — Arbre des événements pour un composant x avec un mode de panne caché
durant le cycle C

Cette partie a permis de préciser la politique de maintenance type qui est prise en
compte dans le modéle. Dans la suite, nous nous baserons sur ces hypothéses pour es-
timer les performances de disponibilité. De plus, & partir des expressions présentées, les
probabilités des événements relatifs a un composant = € S, vDq, xF¢, rAc, xlc et xMe,
lors d’un cycle C', seront développés dans la troisiéme partie. La prochaine sous-section se
placera dans le cas d’une maintenance corrective d’urgence en ligne sur un composant, afin
de détailler le processus des actions effectuées, pour modéliser les temps d’application.

5.4.2 Modélisation du processus de maintenance corrective lors
d’un cycle

Pour calculer le temps de maintenance corrective global, il faut modéliser le processus
de maintenance corrective lors d’un cycle et identifier les différents temps dont le délai
logistique, les délais techniques et le temps de maintenance active, qui interviennent. Pour
appliquer une procédure de maintenance sur un composant ou un systéme, il faut au
préalable attendre la période ou le ou les composants sont accessibles et en position pour
étre maintenus. Il faut aussi arréter les utilisations des fonctions relatives au composant ou
au systéme en cours et les reprendre une fois la maintenance terminée. Nous commencons
par décrire les parameétres du modeéle liés aux périodes de temps disponibles pour la
maintenance et aux périodes d’utilisation du systéme ou de la fonction étudiés. Ensuite, a
partir de ces considérations, nous présentons le processus de maintenance corrective lors
d’un cycle. Puis, nous définissons les variables aléatoires de temps nécessaire a I'estimation
du temps de retard qui sont :

— les différents délais logistiques avant et aprés ’application de la maintenance cor-

rective,

— le temps de fin d’application de la maintenance corrective, et le temps de retard

associé,

— le temps estimé de retard suite a un diagnostic de panne pour évaluer la décision

d’annulation du prochain vol.
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Dans cette section afin de faciliter la lecture et la compréhension, nous présentons
seulement le cas simplifié des hypothéses prises pour la phase de conception qui, sauf cas
particulier, reste vrai a partir de la phase de définition. En annexe B, nous présenterons
le cadre général de modélisation du processus de maintenance corrective lors d’un cycle
englobant tous les cas particuliers.

Chacune de ces v.a est conditionnée par I’apparition d’un FDElors du cycle C' lié a la
défaillance d’un composant x (zA¢). L’indice  du composant n’est pas indiqué par souci
de lisibilité.

Périodes de temps disponible pour la maintenance

La maintenance corrective en ligne s’effectue lorsque ’avion est positionné a la porte
d’embarquement. La période de temps disponible durant cette phase pour effectuer la
maintenance est formée d’un ou deux intervalles, complémentaire de I'union d’intervalles
de temps ou I’équipement n’est pas accessible. Il s’agit a la fois d’'un paramétre au ni-
veau équipement, systéme et avion. En effet, il est li¢ & ’accessibilité du systéme ou de
I’équipement durant ’exploitation de I’avion au sol.

Soit un cycle de vol C', en prenant le temps 0 au départ du cycle, la période de temps
disponible pour effectuer la maintenance sur un composant z est noté [2* (x). Lors de
la phase de conception, cette période est inconnue et nous travaillerons sous 1’hypothése
suivante.

Hypothése 5.11 :
Par défaut, pour ’évaluation en phase de conception, ’ensemble du TAT est disponible
pour effectuer la maintenance sur un composant x, 1}* (x) = [F D¢, F Do + T AT¢).

Cette hypothése se vérifie dans la plupart des cas. La généralisation de la définition est
présentée en annexe B.

Périodes d’utilisation du systéme ou de la fonction

L’utilisation d’une fonction de ’avion durant le TAT a une incidence sur les opérations
au sol et le délai opérationnel lorsqu’une action de maintenance corrective s’effectue sur
un composant utilisée par celle-ci. L’utilisation d’'une fonction au sol de ’avion se fait soit
aprés I'arrivée a la porte d’embarquement et avant le départ pour le décollage, soit durant
un intervalle du TAT (voir 'exemple de décomposition des phases au sol de la figure 3.1
page 55). La période d’utilisation au sol d’un systéme ou d’une fonction est donc formée
d’un ou deux intervalles, ou la fonction relative a I’équipement est utilisée.

De plus, il s’agit a la fois d’un paramétre au niveau systéme et/ou de la fonction.

Soit un cycle de vol C', en prenant le temps 0 au départ du cycle, la période d’utilisation
du systéme ou de la fonction relative & un composant x est noté I (x). Lors de la phase
de conception, cette période est inconnue et nous travaillerons sous ’hypothése suivante.

Hypothése 5.12 :
Par défaut, lorsque les périodes d’utilisation au sol d’une fonction ne sont pas connues, il
n’y aura pas de temps d’utilisation, I (x) = 0.
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Cette hypothése se vérifie dans la plupart des cas. La généralisation de la définition est
présentée en annexe B.

Scénario d’application de la maintenance corrective d’urgence

Suite a l'apparition d’un Flight Deck Effect, la maintenance corrective d’urgence en
ligne s’applique avec le déroulement des actions pour :

— positionner 'avion pour la maintenance,

— arréter les taches de service sur les fonctions en cours,

— accéder au composant,

— diagnostiquer la panne,

— décider d’annuler ou non le vol suivant,

— effectuer la procédure de maintenance active, pour isoler la panne ou pour remplacer

le composant en panne en incluant les procédures de tests,

— reprendre les taches de services concernant la fonction,

— positionner ’avion pour le décollage.

Le scénario des actions pour ’application de la maintenance corrective d’urgence en
ligne est représenté dans la figure 5.6 page suivante.

Remarques 5.5 :

L’application de la maintenance ne peut se faire qu’a partir du moment ot :
— le FDE est apparu (liée a la variable aléatoire Ac),
— [’acces a ’équipement pour la maintenance est possible.

Le positionnement de 1’avion pour la maintenance constitue un délai logistique. Le
temps pour effectuer les actions d’accés, de diagnostic et de maintenance active est mo-
délisé en section 5.3. Les actions de reprise de la fonction utilisée et de positionnement
pour le décollage entrainent un délai logistique qui suit la maintenance.

Nous allons définir, dans ce qui suit, les variables aléatoires associées aux délais logis-
tiques avant et aprés la maintenance, puis le temps de fin d’application de la maintenance
corrective d’'urgence.

Délai logistique avant 1’application de la maintenance corrective

Soit L la variable aléatoire définissant le délai logistique avant l’application de la
maintenance corrective sachant 'apparition du FDE lié a la défaillance du composant
x au C*° cycle, C € {0,..,N}. Lorsqu’elle est définie, L% est a valeurs réelles dans
Iintervalle [0, 4-o00].

Afin de formuler les relations sur la variable aléatoire L¢, il est nécessaire d’énoncer
ici plusieurs hypothéses.

Hypothéses 5.13 (Délais logistiques avant la maintenance corrective) :
— Les délais logistiques pour ['acheminement des ressources nécessaires a la mainte-
nance ne sont pas @ prendre en compte. Ceuz-ci sont modélisés directement dans le
temps d’application de la maintenance corrective.
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F1G. 5.6 — Scénario des actions pour la maintenance corrective en ligne

— Seul le délai pour repositionner ’avion en configuration de maintenance corrective
est a prendre en compte. Par exemple, si un FDE intervient pendant la phase de
roulage départ, [’avion doit retourner a la porte d’embarquement pour que l’on puisse
appliquer un action de maintenance.

— Lorsque le FDE apparait pendant la phase de roulage avant le décollage, le temps
pour repositionner l'avion est le méme que le temps ot [’avion est parti de sa position
de la porte d’embarquement.

L¢. dépend seulement de la variable aléatoire d’apparition du FDE A%.. Lors de la phase
de conception, nous utiliserons, par défaut, les résultats issus de la remarque suivante :

Remarque 5.6 (Considérations en phase de conception) :
Lors de la phase de conception, a partir de I’Hypothése 5.11, la relation précédente se
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simplifie par :

FDc—AJé St A%E [O,FDc]
L 0 si A € [FD¢; FDe + T AT
AL — FDo —TATe si A% € [FDe + TATe; FDe + GD|

Délai logistique aprés ’application de la maintenance corrective

Soit FZ la variable aléatoire définissant le délai logistique suivant ’application de la
maintenance corrective sachant ’apparition du FDEIié a la défaillance du composant x au
ceme cycle, O € {0, .., N}. Lorsqu’elle est définie, FE est a valeurs réelles dans l'intervalle
[0, +o0].

Afin de formuler les relations sur la variable aléatoire F, il est nécessaire de préciser
ici plusieurs remarques.

Remarques 5.7 (Délais logistiques suivant la maintenance corrective) :

— La reprise de l'utilisation d’une fonction, liée au systeme considéré, s’effectue quand
les actions de maintenance correctives en ligne sont terminées. Le temps restant
constitue un délai logistique.

— Le temps indisponible pour la maintenance, qui suit [’apparition d’un FDE, cor-
respond en général a une utilisation au sol de [’avion pour la préparation du wvol
sutvant (embarquement, allumage des moteurs, cargo...). Cette période constitue
un délai logistique, indépendant du délai logistique lié a ['utilisation d’une fonction
du systeme.

— Le délai logistique suivant la maintenance est le mazimum de celui lié a ['utilisation
d’une fonction et celui l1é a ['utilisation au sol de [’avion.

Soit F¢, la variable aléatoire définissant le délai logistique lié a 'utilisation au sol de
Iavion lors du C*™® cycle, C' € {0, .., N}. Soit F/ la variable aléatoire définissant le délai
logistique lié & Putilisation d’une fonction lors du C*™¢ cycle, C € {0, .., N}.

Fl, et F/ dépendent seulement de la variable aléatoire AZ,. A partir des Remarques 5.7
précédentes, la variable aléatoire [ s’exprime par la relation :

FE = max (F}, Ff) (5.6)
Lors de la phase de conception, nous utiliserons, par défaut, les résultats issus de la
remarque suivante.

Remarque 5.8 (Considérations en phase de conception) :
Lors de la phase de conception, a partir des Hypothese 5.11 et Hypotheése 5.12, il n’y a pas
de délai logistique suite a Uapplication de la maintenance corrective : Ff, = F& = Fo = 0.

Temps d’application de la maintenance corrective d’urgence

Soit M la variable aléatoire définissant le temps pris pour effectuer I’ensemble des ac-
tions de maintenance corrective d’urgence sachant ’apparition d'un FDE. Cette v.a n’est
définie que lorsqu’il n’y a pas annulation du prochain vol et est & valeurs réelles positives.
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Comme pour la v.a d’apparition d’un FDE, la v.a M est conditionnée par 'apparition
d’un FDE lors du cycle C suite a la défaillance d’un composant y (yAc).

Lorsque 'application de la maintenance ne concerne qu’un seul Line Replacable Unit, la
v.a M est obtenue en section 5.3.

Lorsque ’application de la maintenance concerne plusieurs LRU, il s’agit d’une condi-
tion NOGO et donc d’une procédure de remplacement de tous les composants en état de
panne et la maintenance est effectuée en paralléle (voir les Hypothéses 3.2). Donc la v.a
M est la somme du temps pris pour le diagnostic suite a la panne du composant y et
du maximum des temps pris pour le remplacement de chaque LRU comprenant 1’acces, la
dépose/pose et les tests.

Soient E I'ensemble des LRU concernés par I’application d’une maintenance corrective
et M* la v.a qui caractérise le temps pris pour effectuer I'ensemble des actions de main-
tenance corrective en ligne. Pour un composant x, x € E, & partir des notations tirées de
la section 5.3.3, la v.a M® s’exprime par :

M* = Tgiagnostic (y) + chcés (l’) + Tgepose/Pose (l’) + TTEests (l’) )

et la v.a M s’exprime par :
M = Tgiagnostic (y) + I;leaéi (chcés (.Z’) + Tgepose/Pose (.Z’) + Tﬂl"%ests (y)) .

Pour I’évaluation lors de la phase de conception, nous travaillerons avec I’hypothése
que la v.a M est le maximum des temps totaux pris pour le remplacement de chaque LRU
incluant aussi le diagnostic.

Soient E un ensemble de LRU concerné par I'application d’une maintenance corrective et
M? la v.a qui caractérise le temps pris pour effectuer I’ensemble des actions de mainte-
nance corrective en ligne. Pour un composant x, x € E, M* s’exprime par :

M?* = Tgiagnostic (.Z’) + chcés (LU) + Tgepose/Pose (LU) + T’I}’zests (LU) ’

et la v.a M représente le maximum des temps de maintenance pris pour chacun des
composants :

M = max (M?®) .

zel

Temps de retard suite & ’application d’une maintenance corrective d’urgence

Au final, le temps de retard est la différence entre le temps réel pour que 'avion reparte
et le temps lors duquel le décollage est prévu. Il faut donc, pour le temps réel, faire la
somme du :

— temps d’apparition FDE lié a la défaillance du composant y lors du cycle C, noté

AL,

— délai logistique avant la maintenance corrective, noté LY,

— temps d’application de la maintenance corrective, noté M,

— délai logistique aprés application de la maintenance corrective, noté Fy..
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5.4 Modélisation du processus de maintenance

Le temps prévu pour le décollage est la durée du cycle de vol complet : la durée de la
phase en vol plus la durée de la phase au sol. A partir de la définition des interruptions
opérationnelles, ne sont pris en compte que les retards de plus d’'un quart d’heure aprés
le temps prévu. Donc, en notant RY, la variable aléatoire du temps de retard suite a
Papparition FDElié a la défaillance du composant y lors du cycle C, on a :

RY, = max (AL + LY, + M + FY) — (FDc + GD¢ + 0,25) ,0) (5.7)

Remarque 5.9 :
Lors de la phase de conception, a partir de la Remarque 5.6 page 105 et de la Re-
marque 5.8 page 106, la relation 5.7 exprimant le temps de retard se simplifie par :

RY, = max((AL + L, + M) — (FDc+ GD¢ +0,25),0)

([ max (M — (GD¢ +0,25),0)
si A% € [0, FD¢|

max ((AL, + M) — (FD¢ + GD¢ + 0,25) ,0)
St A% S [FDc, FDe + TATc[

max (2A%, + M —2FD¢c — TATe — GDe — 0,25,0)
St A% S [FDC + TATC; FDC + GDC]

(5.8)

\

Temps de retard estimé suite & un diagnostic de panne

Dans le cas de conditions NOGO et quand les ressources sont disponibles, la condition
d’annulation du vol suivant est : Le temps estimé, apres diagnostic de la panne, pour
effectuer la maintenance corrective entraine un coit de retard supérieur o celui d’une
annulation (Hypothéses 5.9 C'Ny). Pour évaluer ce critére de décision, il faut donc avoir le
temps de retard estimé par la compagnie qui représente un temps moyen pour les actions
restantes avant le décollage.

Soit 'apparition du FDE associé a la défaillance du composant y. Pour estimer le temps
de retard suite a un diagnostic de panne, il faut sommer :

le temps d’apparition du FDE AY,

le délai logistique avant la maintenance corrective LY,

le temps pris pour effectuer un diagnostic 77, (), suite a la panne du com-
posant v,

le temps moyen pour effectuer I’ensemble des actions de maintenance corrective
d’urgence restante, noté M,

— le délai logistique aprés la maintenance corrective FJ.

Comme pour la v.a d’apparition d'un FDE, M est conditionnée par 'apparition d’un

FDE lors du cycle C associé a la défaillance d’un composant y (yAc).
Soient E ’ensemble des LRUen état de panne et a restaurer a partir de conditions NOGO.
Suivant I'hypothése 3.2 SM4, la maintenance est effectué en paralléle. Donc M est le
maximum des temps moyen pour le remplacement de chaque LRU comprenant 1’acces, la
dépose/pose et les tests. Avec les notations prises en sous-section 5.3.3 :

— mf%..,. (x) le temps moyen pris pour le diagnostic de la panne du composant z,

r el
R

~ MPepose/ Pose (x) le temps moyen de dépose/pose du composant z, x € F,
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5.4 Modélisation du processus de maintenance

- mi .. () le temps moyen de tests suite au remplacement du composant z, x € E,

le temps estimé M s’exprime par :

M = I;leal%( (mﬁccés (ZL’) + mgepose/Pose (ZL’) + m?@sts (ZL’)) .

Soit R_% la v.a du temps de retard estimé tenant compte de la v.a du temps d’apparition
du FDE, A7, du temps pour le diagnostic Tgmgmstic (y) et du temps_estimé de fin de
I’application de maintenance corrective incluant les délais logistiques, M, elle s’exprime

par :
R—% = max (Ov A% + Llé + Fg + Tgiagnostic (y) + M - (FDC + GDC + 07 25)) . (59)

Donc, dans le cas ou les ressources sont disponibles, la décision d’annulation est prise
si la condition Cotit  CN < Re x Cotit_ DY.h™ !, avec Ro x Cotit_ DY.h~! qui représente
le cott de retard estimé, est vérifiée.

Pour rappel, lors de la phase de conception, il n'y a pas d’évaluation de la probabilité
d’annulation du vol suivant et donc pas d’estimation du temps de retard.

Dans cette section, nous avons présenté I’ensemble des relations permettent d’exprimer
les variables aléatoires de temps de retard et de temps de retard estimé. A partir de ces v.a,
nous pourrons définir au prochain chapitre les événements induisant une indisponibilité
lors d’un cycle et les indicateurs de disponibilité dans un contexte opérationnel.
Pour la résolution, dans la prochaine partie, nous verrons qu’il faut évaluer, a partir de
ces relations, les probabilités de retard sachant la panne et la procédure de maintenance
a effectuer. Ces évaluation seront résolues analytiquement pour le modéle en phase de
conception dans la troisiéme partie. En annexe B, nous aborderons la résolution du cas
général a 'aide d’une simulation de Monte-Carlo.
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Chapitre 6

Définitions mathématiques des
performances de disponibilité a estimer

Une fois le comportement du systéme, le processus de mission de ’avion et le proces-

sus de maintenance corrective formalisés, nous allons définir dans ce chapitre les quantités
(indicateurs) relatives a la disponibilité d’un systéme dans un contexte opérationnel qui
seront évaluées par la suite.
La disponibilité au sens mathématique représente une fonction qui, pour un temps donné,
donne la probabilité que l'entité (matériel, fonction) considérée fonctionne a cet instant
[24]. Dans le cas présent de ’étude, ’entité est 'avion et la disponibilité de celui-ci n’est
a considérer que du point de vue de son utilisation. La disponibilité est & évaluer dans
le contexte opérationnel, et non pas dans le contexte général du cycle de vie de ’avion.
Lorsque 'on se place au niveau d’un systéme ou d’une fonction, la perte de disponibilité
de 'avion n’intervient que si I’entité considérée (systéme, fonction) n’entraine une impos-
sibilité d’utiliser I'avion tel que cela est prévu pour la mission. Il s’agit donc de tous les
cas détaillés dans la section 1.1.

Dans une premiére section, nous définissons les quantités liées a la fiabilité en service
qui correspondent aux fréquences des différentes interruptions techniques entrainant un
type de maintenance corrective, ainsi que le taux d’interruption en vol, noté Al rate.
Nous exprimons, dans une deuxiéme section, les indicateurs du taux d’interruption opé-
rationnelle, noté OI rate, et d’interruption de déploiement, noté DI rate. Enfin, la
derniére section énonce les quantités relatives a l'indisponibilité de I'avion lors de son
exploitation en ligne qui sont : le taux d’annulation de vol, noté CN rate, le taux de
retard, noté DY rate, et le temps moyen de retard sachant qu’il y a retard. Ce qui
permet d’établir le calcul du cott des interruptions opérationnelles sur une mission, noté

OI cost.

6.1 Fiabilité en service

La fiabilité d’un élément & un instant ¢ est la probabilité que 1’élément soit en fonc-
tionnement sur tout l'intervalle de temps [0,¢] (|24]). La fiabilité de notre systéme et de
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6.1 Fiabilité en service

chacun de ses composants est observée par cycle de vol. Un équipement LRU installé sur
I’avion, noté z, peut se trouver dans deux configurations différentes au début d’un cycle
C : soit il est en état de marche, c’est I’événement D, soit il est tombé en panne lors
d’un cycle précédent et est désactivé zD¢. Dans ce dernier cas, le systéme fonctionne alors
dans un mode dit dégradé.

La fiabilité en service est la probabilité que le systéme soit dans un fonctionnement
normal lors d’un cycle. Les indicateurs de non fiabilité en service du systéme sont donc les
probabilités des différents cas d’incidents techniques. Lorsque les informations relatives a
la maintenance sur les systémes ne sont pas disponibles, ’accés & ces indicateurs ayant
chacun une sévérité différente permet donc d’avoir une premiére information sur les per-
formances de disponibilité. De plus, sur certaines fonctions comme celle de maintenance
ou certains systémes, des exigences sont formulées directement sur la fiabilité en service,
comme le montrent les Exemples 2.3 page 47.

Les différents événements caractérisant des incidents techniques sur avion sont les
différentes configurations de maintenance suite a 'apparition d’'un FDE pour un cycle C,
c’est-a-dire :

— les conditions NOGO, noté NG. Cet événement est représenté par I’événement
sommet de ’arbre de défaillances caractérisant les conditions NOGO. La sévérité de
cet événement dépend du risque opérationnel, Ol _Risk, et de la phase d’apparition
du FDE qu’il est nécessaire de distinguer.

— Lorsque OI _Risk = Awr__Interruption, que le FDE apparait durant la phase de
vol définie par l'intervalle [0, F'Ls] du cycle C' et que les conditions NOGO ne
satisfont pas les conditions de sécurité ou opérationnelles pour le vol en cours, le
vol de I’avion est interrompu, soit par un demi-tour en vol pour revenir a l'aé-
roport de départ, soit par un déroutement pour se poser sur un aéroport plus
proche que celui d’arrivée. Il s’agit dans ce cas d’une interruption de vol lors du
cycle C', notée Als. Par contre, & partir des considérations énoncées en section
5.1, lorsque I'avion se trouve en phase d’approche ou de descente et qu'un FDE
apparait, I’avion se pose a la base d’arrivée et il n’y a donc pas d’interruption du
vol (il ne peut y avoir qu’une interruption sur le vol suivant).

— Lorsque OI Risk = Air_Interruption et que le FDE apparait en dehors de
la phase de vol, c’est-a-dire dans Uintervalle [F' Lo, Do + GD¢] du cycle C)| les
conditions NOGO traduisent I’événement «les conditions de décollage pour le cycle
C + 1 ne sont par remplies durant le cycle C'», noté NGo N Al

— Lorsque OI Risk = Ground_Interruption, les conditions NOGO traduisent
I’événement «les conditions de décollage pour le cycle C' + 1 ne sont par rem-
plies durant le cycle C'», noté directement NG.

— D’événement «le capitaine décide de décoller en acceptant un mode dégradé au cycle

C», noté ADM¢.
— D’événement «le capitaine refuse de décoller en acceptant un mode dégradé au cycle

111



6.2 Fiabilité opérationnelle et fiabilité de déploiement

C», noté RDMg¢.

Pour évaluer les indicateurs de fiabilité en service, il faut donc évaluer les probabilités
P(NG¢), P(ADMc¢) et P(RDMc) pour chacun des cycles C' de la mission.

Soit xA¢c I'événement que le FDElié a la défaillance du composant x apparaisse lors
du cycle C (z € 57) et soit la variable aléatoire A7 du temps d’apparition d’un FDE lors
du cycle C' suite a la panne du composant x. L’événement d’interruption de vol au cycle
C, noté Alg, se décompose de la maniére suivante :

Aly = <U (0 < A% < FL¢]N :cAc)> UNGe . (6.1)

zeSs’

Pour évaluer le taux d’interruption de vol, il faut évaluer les probabilités P (Al) pour
chacun des cycles C' de la mission, puis faire une moyenne sur le nombre de cycles de vol
de la mission :

P (Alc)
N )

N
Al _rate = 2o (6.2)

6.2 Fiabilité opérationnelle et fiabilité de déploiement

Une Operational Interruption lors du cycle C' est soit :

— une interruption du vol, notée Alg,

— une annulation du vol suivant, notée C' N,

— un retard de plus de quinze minutes. A partir de la définition de la variable aléatoire
du temps de retard R conditionnée par I’application d’une maintenance corrective
lors du cycle C, I'événement caractérisant le retard est Ro > 0 pour une unité de
temps en heures.

L’événement qu’une Operational Interruption (OI) se produise lors du cycle C' se

décompose par :
Ol = Al UCNg U [Rc > 0] .

Comme les événements Al-, C N et (Re > 0) sont disjoints, la probabilité devient :
P(Olc) =P (Alc) + P(CNc) + P (Rc > 0) .

Pour rappel, lors de la phase de conception, il n’y a pas de distinction entre les an-
nulations et les retards. En effet, la modification de 'architecture du systéme influence
les conditions NOGO mais n’a pas d’impact sur le type de retard qui correspond a ces
conditions.

Pour calculer le taux d’OI, OI _rate, il suffit de faire la moyenne des probabilités d’OI
sur ’ensemble des cycles de la mission V.

g:1 P (OIC)
N

Ol rate = (6.3)
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6.3 Quantités relatives a ’indisponibilité

La fiabilité de déploiement ramenée au systéme ou a la fonction représente la fiabilité
de celui-ci sur I’ensemble de la mission sans interruption du déploiement. Une interruption
du déploiement se produit si une interruption opérationnelle intervient lors de la mission.
Soit DI I’événement qu’une interruption opérationnelle se produise durant la mission. Il
se décompose par :

N
DI=|]JoOIc.
c=1
Les probabilités d’interruption opérationnelle ne sont pas indépendantes suivant les
cycles de la mission. Toutefois, les probabilités d’OI étant faibles, la probabilité d’inter-
ruption de déploiement est borné par la somme des probabilités d’Ol :

P(DI)=) P(0I) . (6.4)
C=1

6.3 Quantités relatives a I'indisponibilité

Les quantités qui sont exprimées ici ne peuvent étre évaluées qu’a partir de la phase
de définition, c’est-a-dire lorsque les parameétres permettant de différencier les cas d’inter-
ruption opérationnelle sont accessibles. Nous allons exprimer :

— le taux d’annulation de vol, noté C'N _rate,

— le taux de retard, noté DY rate,

— le temps moyen de retard sachant qu’il y a retard,
pour évaluer au final le coiit des interruptions opérationnelles sur la mission, noté Ol _cost.

L’annulation d’un vol est une décision prise par la compagnie aérienne lorsqu’une
action de maintenance corrective est nécessaire. Les conditions de cette décision sont
explicitées par les Hypothéses 5.9.

Soient un composant y fixée et Ry la v.a du temps de retard estimé suite a 'apparition
du FDE lié a la défaillance de y (yAc et = € 7).

Le cotit de retard estimé est R_% x Cotit_ DY.h™t,
Dans le cas ou les condition sont NOGO et les ressources sont disponibles, la décision
d’annulation est prise si le colit de retard estimé est supérieur a celui d’une annulation,

c’est-a-dire si la condition [Coﬁt_CN < R—% X Coﬁt_DY.h_l} est vérifiée.
Soit ’événement que les ressources et les rechanges sont disponibles lors du cycle C', noté
RD¢. L’événement d’avoir une annulation lors du vol C' se décompose par :

CNe = | ([R_g x Coit_ DY.h™1 > coat_ON] UR—DC) ANGeNyAc . (6.5)
yes’

Pour calculer le taux d’annulation de vol, C'N _rate, il suffit de faire la moyenne des
probabilités d’annulation sur I’ensemble des cycles de la mission N :

> P(CNc)

CN_rate = <=2 (6.6)

N
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6.3 Quantités relatives a ’indisponibilité

L’événement qu’un retard se produise lors du cycle C se décompose par :

DYe = | J (RG> 0)nCNenzAc) . (6.7)

zes’

Le taux de retard, DY rate, est la probabilité moyenne de retard par cycle de vol sur
une mission :

i P(DYc)

DY_Tate = ﬂT . (68)

Le temps moyen de retard lors d’un cycle C' est ’espérance conditionnelle de la variable
aléatoire R par I’événement DY, noté EPYc] (R¢). Le temps moyen de retard sachant
qu’il y a retard sur la mission est :

N
> EPYC (Re) x P (DYe)
Temps Retard Moyen = <= ~ (6.9)
> P(DYp)
C=1

Evaluation du cofit des interruptions opérationnelles sur une mission

L’évaluation du cotlt des interruptions opérationnelles sur une mission dépend du
modeéle utilisé.

En phase de conception, il n’est pas possible de distinguer les différents cas d’in-
terruption opérationnelle ayant un coit différent, donc seule la donnée d’entrée du corit
moyen d’une interruption opérationnelle, notée Mean OI Cost, est utilisée. Le calcul
du cout des interruptions opérationnelles sur une mission est ’espérance des colts en
fonction de la fréquence des interruptions opérationnelles a chacun des cycles :

N N
Z Mean _OI Cost x P(Olc) = Mean_OI Cost X Z P(Olg)
c=1 c=1

= N x Mean OI Cost x OI Rate .

Afin de ramener le cott des interruptions opérationnelles a une unité de valeur compa-
rable a d’autres facteurs de coit comme le poids vis-a-vis de la consommation carburant,
la production etc. .., I'unité choisie est prise en dollars par heure de vol.

Donc

N x Mean _OI Cost x OI _Rate
~ :
> FDc
Cc=1

A partir de la phase de définition, les probabilités des différents cas d’interruption
opérationnelle sont évaluées. Avec les cotlits moyens :
— d’une interruption en vol, noté Cotut A,

OI _cost = (6.10)
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6.3 Quantités relatives a ’indisponibilité

— d’une annulation de vol, noté Cott CN,

— d’une heure de retard, noté Cotut _DY.h™
le calcul du cott des interruptions opérationnelles sur une mission est 1’espérance des
coiits en fonction des fréquences des différents types d’interruption opérationnelle :

Cott_ Al x P (Al¢)
SN_, | +Coiut_CN x P(CNe)
+Cotit_DY.h™' x EPYe (R¢) x P (DY)

N
= " Coit_AI x P(Al)
C=1

N
+3 " Cott_CN x P (CNc)

C=1
N

+3 " Cout_DY.h™! x EPY¢ (Re) x P (DY)
Cc=1

N
= Cotit_AI x »_ P (Alc)
Cc=1
N
+Cottt_CN x »_ P(CNc)
Cc=1

N
+Cotit_DY.h™ x >~ EPY¢ (Re) x P (DYe)
Cc=1

Cout Al x AI _Rate
=N x | +Cout_CN x CN _Rate
+Cotit_ DY.h™! x Temps_Retard Moyen x DY _Rate

Pour ramener en dollars par heure de vol, le coiit des interruptions opérationnelles
est :

Cout Al x AI _Rate
N x | +Cout_ CN x CN _Rate
+Cotit_ DY.h™! x Temps_Retard Moyen x DY _Rate

N
Z FDg
C=1

OI cost = . (6.11)

115



Conclusion de la deuxiéme partie

Cette deuxiéme partie nous a servi a formaliser mathématiquement le probléme. Tout
d’abord, cela nous a permis de mieux cerner la méthode d’évaluation, c’est-a-dire ce que
I’utilisateur doit fournir et a quel moment.

Meéthode : Pour I’évaluation des indicateurs de disponibilité dans un contexte opéra-
tionnel d’'un systéme ou d’une fonction, lors de la phase de conception, 1'utilisateur du
modeéle doit :

1. Construire I’Arbre de Défaillances caractérisant les conditions NOGO, avec pour évé-
nements élémentaires les défaillances des composants LRU du systéme ou de la
fonction considérés,

2. Obtenir les informations sur le ratio OH/FH spécifié aux fournisseurs d’équipements et
sur les MTBUR de chaque composant x pour avoir sa probabilité de panne durant un
cycle C, notée P (xF¢ |xD¢c) en modélisant sa durée de vie par une loi exponentielle,

3. Traduire les intervalles permettant la description compléte de la mission type sur
laquelle les performances sont évaluées,

4. Affecter un risque opérationnel, Ol Risk, au systéme ou a la fonction étudiée en
fonction de la mission,

5. Estimer, pour chaque composant x et pour chaque cycle C, si la panne du compo-
sant est détectable et si elle a un impact ou non sur la sécurité, pour pouvoir par
hypothése déduire les intervalles de détection et d’apparition d’'un FDE,

6. Fournir, pour chaque composant x :
— le type de LRU, T'ype Maintenance (z) pour application de la maintenance,
— le temps moyen pour accepter le mode dégradé, MTTADM,,
— le temps moyen pour restaurer la fonction, MTTRF,,

7. Donner l'intervalle de maintenance préventive en FH ou en FCy s’il y a lieu, pour
chaque composant x,

8. Donner pour chaque composant z et pour chaque cycle C', en fonction de la mission :
— le pourcentage de ressource disponible, % Ressources, ),
— le pourcentage de GO décision du capitaine, %GO _ Decision g c.

Et & partir de la phase de définition, les paramétres supplémentaires suivants doivent
étre fournis.
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5bis. Pour chaque composant x et pour chaque cycle C, les intervalles de détection d’une

défaillance et d’apparition d'un FDE, I& (z) et I (z), sont traduits & partir de la
description de la mission type.

6bis. Pour chaque composant z, sont nécessaires :

— les temps moyens d’acceés, mﬁccés(x) et m
— les temps moyens de diagnostic de la panne, m%, . (z) et m
— le temps moyen pour 'isolation de la panne, m?-? (x),

eets (T),
gﬁ%ostic (ZL’) )

Isolation

— le temps moyen de dépose/pose, mgepose/Pose (x),

ADM (x)

— les temps moyens de tests, m% . (z) et m4 DM

9. Pour chaque composant x, il faut traduire l'intervalle de rectification de la panne en

FHou en FCy¥s’il y a lieu.

10. Il faut enfin fournir, pour chaque composant x et pour chaque cycle C, les périodes

un

de

de temps disponible pour la maintenance, IZ* (x), et les périodes d’utilisation de la
fonction correspondante, I (z).

De plus, plusieurs relations entre les événements ont été exprimées, qui seront utilisées
dans la prochaine partie. Nous avons explicité :

le calcul de la probabilité de défaillance lors d’un cycle pour un composant = lors
d'un cycle C, P (xF¢ |zDc¢),

le calcul de la probabilité d’acceptation d’un mode dégradé suivant la panne d’un
composant x lors d’un cycle C, P (ADMC }N—Gc NzEcN xD(;),

les variables aléatoires de temps d’occurrence d’une panne, de temps de maintenance
corrective pour une procédure spécifique, avec leurs distributions associées,

les relations déterministes entre les variables aléatoires de temps issues du processus
d’apparition d'un FDE et du processus d’application de la maintenance en ligne.

Enfin, cette partie a servi a caractériser les différents indicateurs de disponibilité dans
contexte opérationnel que nous avons a estimer, définis au dernier chapitre. A partir
ces données formalisées, il faudra évaluer a chaque cycle C' de la mission :

les probabilités d’apparition d'un FDE lors d'un cycle et en particulier lors de la
phase de vol hors descente,

les probabilités des indicateurs de fiabilité en service, P(NG¢), P(RDM¢) et
P(ADMc),

les probabilités d’interruption de vol, P (Al¢),

les probabilités de retard sachant I’application d’une procédure de maintenance cor-
rective,

les probabilités d’annulation du vol, P (C'Ng),

les probabilités de retard, P (Rc > 0),

I’espérance du temps de retard sachant qu’il y a retard.

Pour cela, les formulations énoncées suggerent plusieurs types de résolution. Nous allons
proposer dans la prochaine partie un mode de résolution permettant d’obtenir les bornes
et une approximations de ces probabilités énoncées.
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Troisiéme partie

Résolution du probléme
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Introduction de la troisiéme partie

La deuxiéme partie nous a permis de modéliser précisément les phénomeénes et les
événements correspondant aux différents cas d’interruptions opérationnelles. Nous allons
maintenant proposer une méthode pour évaluer la probabilité de ces événements pour tout
type d’architecture de systéme. Dans cette partie, basée sur les formulations issues de la
partie précédente, nous proposons une méthode de calcul des indicateurs de performances
de disponibilité d’un systéme dans un contexte opérationnel. Pour résumer, la résolution
doit fournir :

— un encadrement de ces indicateurs (surtout une borne supérieure) pour la vérification

des exigences,

— une estimation des cotts d’ Operational Interruption (OI).

De plus, la résolution doit étre effectuée et s’affiner en deux étapes suivant les phases de
conception, en intégrant dans le modéle les paramétres disponibles lors de la deuxiéme
étape.

Enfin, la résolution doit répondre aux exigences et objectifs du métier présentés en
section 1.2 page 31 qui sont la précision des résultats et un temps de calcul acceptable.

Le septiéme chapitre fait un état de 'art des méthodes d’évaluation de la fiabilité
et de la disponibilité d’un systéme réparable. Par élimination, liées & notre problématique,
une approche est proposée en conclusion.

Le huitiéme chapitre développe cette approche choisie pour I’évaluation d’un systéme
ou d’une fonction en phase de conception de ’architecture. Le modéle fournira pour chaque
cycle C' de la mission :

— un encadrement et une approximation des probabilités des événements relatifs a la

fiabilité en service, P (NG¢), P (ADM¢) et P (RDMc),

— un encadrement et une approximation de la probabilité d’interruption de vol, P (Al¢),

— un encadrement et une approximation de la probabilité d’interruption opération-

nelle, P (Ol¢).

Une extension du modéle pour une évaluation a partir de la phase de définition est
donnée dans un neuviéme chapitre. En plus des indicateurs précédents, cette extension
permettra, pour une mission donnée, I’évaluation, pour chaque cycle C' de la mission :

— d’un encadrement et une approximation de la probabilité d’annulations de vol,

P (CN¢), et de la probabilité de retard, P (DY¢),

— d’une approximation du temps moyen de retard sachant qu’il y a retard, EPYel (R.).

De plus, cette nouvelle résolution intégrera I’ensemble des paramétres du modéle.
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Chapitre 7

Etat de 'art sur les méthodes
d’évaluation de performances de
disponibilité

Le processus, qui décrit les événements permettant d’observer les différents types d’in-
terruptions opérationnelles, est un processus dynamique d’un systéme réparable sur une
séquence de cycles comprenant chacun plusieurs phases. Avant de chercher une quanti-
fication, il convient de choisir une méthode adaptée pour analyser qualitativement les
événements amenant a une OI.

Dans ce chapitre, nous allons établir un état de I'art des méthodes d’évaluation de
performances de disponibilité pour permettre de choisir parmi celles-ci la méthode la plus
adaptée a notre problématique. Pour cela, il faut choisir :

— une méthode d’évaluation de I’Arbre de Défaillances (AdD) des conditions NOGO,

— une méthode d’évaluation, soit exacte, soit approchée, des probabilités des événe-

ments caractérisant les Operational Interruption.
La méthode est choisie suivant les contraintes industrielles, ¢’est-a-dire en fonction de la
précision du résultat et pour un temps de calcul efficace.

Il existe une grande diversité de modeéles en fiabilité des systémes. Loin des diverses
théories, prolongements et applications, deux grandes familles peuvent se distinguer :
les modéles des ensembles minimaux (coupes et chemins minimaux) et les modéles de
processus stochastiques [49]. La premiére catégorie correspond & des études de streté de
fonctionnement recherchant 1’événement redouté. En général, la deuxiéme catégorie cor-
respond mieux a I’étude de systéme réparable et de quantités de disponibilité. Nous allons
explorer ces deux grandes familles.

Nous abordons en premier les modéles des ensembles minimaux. En recherchant une
évaluation directe des événements amenant a une OI, nous étudierons les algorithmes
de recherche des ensembles minimaux. Dans le cas statique d'un cycle de vol, cela va
nous permettre de pourvoir extraire les coupes et les chemins minimaux de I’AdD des
conditions NOGO. Par contre dans le cas dynamique d’une mission d’une séquence de
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cycles de vol, malgré les progrés effectués sur ces algorithmes, la recherche des ensembles
minimaux amenant a une OI s’avére trop coiteuse en temps de calcul. Ensuite, nous
étudierons les moyens de modéliser le phénomeéne a 1’aide d’un processus stochastique.
La encore, les méthodes classiques ne sont pas adaptées pour une résolution dans un
temps de calcul efficace. En conclusion, nous proposons un développement analytique
du processus stochastique sur les cycles de vol, qu’il conviendra de développer dans les
chapitres suivants.

Modéles des ensembles minimaux

Dans le probléme de la disponibilité dans un contexte opérationnel, il s’agit de systémes
réparables (sauf pendant les phases de vol). Il devient alors nécessaire de prendre en
compte la stratégie de maintenance et les éléments a réparer s’il y a perte totale du
systéme. Suivant la stratégie, il faut donc connaitre la probabilité d’avoir a réparer chaque
élément, chaque ensemble d’équipements. En particulier, il faut donc connaitre la coupe
minimale qui entraine les conditions NOGO sur le systéme et a partir de quel élément
cela s’est déclenché.

En effet, dans la problématique actuelle, le systéme est représenté par un arbre de
défaillances statique. Les probabilités suivant les différentes phases de Sol/Vol sont cal-
culées par la suite, a partir des coupes minimales déja extraites. La problématique peut
étre élargie & une modélisation du systéme et des différentes phases (avec les rechanges)
au moyen d’AdD dynamiques, qui font partie de la famille des modéles dite des ensembles
minimaux. Le concept de coupe minimale est alors étendu a celui de séquence minimale,
dont la taille grandit de fagon non-négligeable en fonction du nombre de cycles.

L’étude de la fiabilité d’un systéme par un AdD comprend trois étapes : la construction
de 'arbre vue dans la section 4.2 page 75, 'analyse qualitative et ’analyse quantitative.
L’analyse qualitative concerne l’'obtention des ensembles minimaux : coupes et chemins
minimaux ou séquences minimales dans le cas dynamique. L’analyse quantitative com-
prend d’une part 1’évaluation de la probabilité de I'événement sommet, et d’autre part,
I’étude d’influence concernant la sensibilité et 'importance des événements de base vis-a-
vis de ’événement sommet.

A partir de 'arbre de défaillances représentant I’événement NG, il faut soit obtenir
directement la fonction de structure de 'arbre de défaillance, soit extraire les ensembles
minimaux (coupes et/ou chemins), soit extraire les séquences minimales sur 1’ensemble
de la mission & partir d’'une extension a un AdD dynamique.

Dans l'objectif d’utiliser les coupes ou séquences minimales entrainant la perte totale
du systéme, pour le calcul de la disponibilité dans un contexte opérationnel, il faut s’inté-
resser aux différents algorithmes d’extraction de ces coupes, leur faisabilité associées a la
problématique ainsi que leur temps de calcul. Les méthodes de recherche des ensembles
minimaux se regroupent en plusieurs cas :

— les méthodes descendantes, comme ’algorithme MOCUS (que nous décrivons plus

loin) et ses améliorations,

— les méthodes ascendantes.
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— les méthodes directes, qui reviennent a un calcul de la fonction de structure ou une
utilisation des Binary Decision Diagram (BDD),
— les méthodes utilisant une troncature des probabilités de faible importance,
que nous allons aborder successivement. Dans chaque cas, nous dissertons sur ’application
de la méthode pour des analyses qualitatives et quantitatives.
Nous considérons des Arbre de Défaillances cohérents, précisés dans la Définition 4.3.
Avant d’aller plus loin, il convient de définir le vocabulaire suivant :

Définition 7.1 :

Coupe : Un sous-ensemble d’événements dont [’existence simultanée assure [’occurrence
de l’événement sommet, cela indépendamment de ['occurrence ou non des autres
événements.

Coupe minimale : Une coupe qui ne contient pas d’autres coupes. Tous les événements
contenus dans une coupe minimale sont nécessaires pour [’occurrence de [’événement
sommet.

Chemin : Un sous-ensemble d’événements dont la non-existence simultanée assure [’oc-
currence de [’événement sommet, cela indépendamment de ['occurrence ou non des
autres événements.

Chemin minimal : Un chemin qui ne contient pas d’autre chemin.

Séquence : Une séquence est un sous-ensemble d’événements dont la suite d’occurrences
entraine ['occurrence de [’événement sommet.

Séquence minimale : Une séquence minimale est une séquence qui ne contient d’autres
Séquences.

Remarque 7.1 :

Les chemins minimaux s’obtiennent de la méme maniere que les coupes minimales en
remplacant I’AdD par son arbre dual dont [’événement sommet représente le bon fonc-
tionnement du systéme. Cela revient alors a une recherche des ensembles minimauz sur
un nouvel arbre de défaillance. Les chemins minimauz peuvent aussi étre directement ob-
tenus a partir de 'inversion des coupes minimales, sans avoir recours a l’arbre dual. 11
faut utiliser les deux lois de Morgan, ce qui permet de calculer la fonction de structure
duale, ou Ualgorithme Inmin ([49]) qui utilisent [’ensemble des sous-ensembles formés des
éléments élémentaires de I’AdD.

— Algorithme MOCUS : L’algorithme MOCUS est I'algorithme de recherche des
ensembles minimaux le plus ancien et encore le plus utilisé pour les arbres de petites
tailles. Il a été proposé par Fussell et Vesely ([33]) et est explicité dans plusieurs
livres comme [49]. L’algorithme fonctionne avec un arbre de défaillances construit
uniquement & partir de portes ET et OU. Il faut donc transformer au préalable
I’arbre en un And-Or-Trees pour utiliser MOCUS. La principale difficulté réside
dans la transformation des portes en redondance majoritaire k£ parmi n. L’algorithme
MOCUS est une méthode descendante. Il consiste & initialiser un tableau B par
I'opérateur sommet, et a le décomposer en ses entrées. Si une entrée est un opérateur,
il sera aussi décomposé dans 1’étape suivante et ainsi de suite jusqu’a que tous les
éléments de B soient des événements de base. Chaque ligne du tableau ainsi obtenu
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représente une coupe de 'arbre. Il faut alors procéder a une réduction de celles-ci
pour obtenir les coupes minimales.

A partir du moment o l'on dispose des ensembles minimaux du systéme, plu-
sieurs méthodes d’évaluation de I’événement sommet sont a notre disposition. Tout
d’abord, nous avons les méthodes d’évaluation qui donnent un résultat exact, comme
la méthode d’Inclusion-Exclusion basée sur un développement de Sylvester-Poincaré
ou encore la méthode des produits disjoints (|24], [46]). Les deux méthodes four-
nissent un calcul exact en passant soit par les coupes minimales, soit par les chemins
minimaux. Ces méthodes permettent aussi d’évaluer des bornes d’encadrement de la
fiabilité du systéme, ce qui réduit sensiblement le temps d’exécution de ’algorithme
de calcul. D’autres méthodes permettent encore de fournir des bornes de la fiabilité
plus ou moins précises ([46], [49]).

Méthodes ascendantes :

Plutot que de considérer une méthode descendante, les ensembles minimaux peuvent
étre recherchés de maniére ascendante, a partir des événements de base en remon-
tant I’AdD jusqu’a I’événement sommet. A chaque étape, les ensembles obtenus sont
réduits. Pour cela, il faut repérer les opérateurs primaires et initialiser le tableau
a partir de ceux-ci. Plusieurs algorithmes ont été développés, avec au fur & mesure
des améliorations (les références sont dans [44] et [49]).

Modifications de 1’algorithme MOCUS :

La réduction des coupes est la tache la plus cotiteuse en temps de calcul, avec pour
n coupes, un maximum de n! (2 (n — 2))! opérations de comparaisons ([49]). Un pre-
mier algorithme de réduction plus rapide consiste a repérer les événements répétés
dans I'arbre et ne réduire les coupes ne contenant que ceux-ci. En effet, 'algorithme
MOCUS, appliqué sur un AdD sous forme restreinte ne contenant pas d’événement
répété, fournit directement les coupes minimales sans réduction. Plusieurs autres
algorithmes ont été développés dans ce sens, en s’appuyant sur des particularités
des AdD étudiés. Par exemple, dans le cas ou ’AdD posséderait des opérateurs
OU primaires, I’algorithme FATRAM diminue le temps d’exécution. Pour de grands
arbres de défaillance, de nouveaux types d’algorithme sont développés a partir d’une
décomposition modulaire des arbres de défaillance. La notion de module (branches
indépendantes) a été introduite par Birnhaum et Esary en 1965. Ils peuvent s’ex-
traire d’'un arbre dans un temps linéaire (|28|). L’algorithme FAMOCUTN, explicité
dans [44], s’appuie en partie sur ce développement ainsi que sur la décomposition
de portes qui se répétent.

Si ’AdD ne contient pas d’événements répétés, la probabilité de I’événement sommet
peut se calculer par une démarche qui consiste a remonter ’arbre en commencant
par ses opérateurs primaires et jusqu’a I’événement sommet. Au passage, on obtient
aussi la probabilité des événements intermédiaires. A 'inverse, il existe des méthodes
récursives directes, qui partent de I’événement sommet et redescendent dans ’arbre.
Les avantages d’un algorithme récursif par rapport a la méthode directe simple sont
hormis le calcul direct, une simplicité conceptuelle, une capacité de mémoire mini-
male et de petits programmes ([49]).
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— Binary Decision Diagram :
Depuis une quinzaine d’années, sont apparus en fiabilité des systeémes, les Binary
Decision Diagram (BDD). Ce sont des représentations arborescentes de fonctions
booléennes, qui peuvent donc étre utilisées pour représenter la fonction de structure.
A partir de [17], un BDD est défini & partir de la décomposition de Shannon de la
fonction de structure @ :

O (z) =2;P (2, 1;) + (1 —z;) D (2,0;) .

Pour n variables, ’arbre posséde 2™ noeuds. Il n’y a pas unicité de la représenta-
tion : & une méme fonction booléenne correspondent plusieurs représentations. En
effet, une représentation est construite a partir de I’arbre de Shannon représentant
la fonction booléenne (qui est une fonction de n variables) et celui-ci dépend de
I’ordre dans lequel sont considérées ces variables. La taille du BDD obtenu dépend
donc de cet ordre, elle varie entre n et 2" (|57]). Il s’agit de trouver pour une fonction
booléenne donnée, les BDD de plus petite taille. Ce probléme n’est pas encore to-
talement résolu et les algorithmes actuels qui utilisent ces représentations se basent
sur des heuristiques ([57], [58] et [59]). Une fois le BDD construit, ’obtention des
coupes minimales est plus aisée, voire sans difficulté pour un petit nombre (inférieur
a 10000) de coupes minimales (|57], |29]). L’intérét de construire les coupes mini-
males a partir d'un BDD est que le calcul des coupes et le calcul de la probabilité
associée donnent des résultats exacts. Il n’y a donc aucune approximation, mais si
la taille de Parbre est trop grande et/ou I’heuristique employée n’est pas adaptée,
la taille du BDD explose (|59]).

Le concept de BDD s’est aussi élargi dans plusieurs directions. Plusieurs méthodes de
générations de ces séquences sont élaborées, a partir des BDD (|59]) ou de ZBDD
(|63]) en éliminant les sous-séquences de non-panne. Les ZBDD (Zero-suppressed
BDD) constituent une amélioration (dans certains cas) des BDD. Il s’agit de BDD
construits & partir d’une autre sémantique (|58]).

Du point de vue de la programmation, le choix de la structure de données est fonda-
mental. En effet, il n’y a pas une structure de données mieux adaptée que les autres,
plusieurs conviennent en fonction du choix de programmation. Les langages ADA,
C++ et Java conviennent pour la construction et 1’utilisation d’arbres binaires et de
graphes orientés(|34|), donc en particuliers pour les BDD. De plus, les algorithmes
évolués de recherche des coupes minimales utilisant les BDD générent des fonctions
ou procédures récursives, programmables avec ces langages.

Les BDD deviennent une trés bonne structure de données pour l'extraction d’un
grand nombre de coupes minimales. L’encodage d'un arbre de défaillances en BDD
permet d’accéder plus facilement & la probabilité de ’événement sommet, aux pro-
babilités des coupes minimales ainsi qu’a un calcul rapide du facteur d’importance
de Vesely-Fussel. Les différents algorithmes proposés se basent sur des heuristiques
choisies en fonction des différents types de modéle ([59]). Malgré leurs performances,
les BDD peuvent s’avérer inefficaces lorsque ’arbre contient un trop grand nombre
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de portes et d’événements.

Algorithmes de troncature des ensembles minimaux :

Pour de grands arbres de défaillances, le nombre important d’ensembles minimaux
qu’ils génerent rend difficile et trés cotiteux I'évaluation de I’événement sommet, de
méme que le calcul des bornes. Les méthodes de troncature de ’ensemble des coupes
minimales deviennent alors d’une importance certaine. L’idée de base consiste a
éliminer les coupes minimales dont la contribution sur la probabilité de I’événement
sommet est inférieure & un seuil ([35], [49] ou [40]) ou les coupes minimales de
longueur plus importante qu’un nombre fixé. Une évaluation de I'erreur commise
est aussi obtenue avec chacune de ces méthodes.

L’algorithme proposé par Rauzy (|59]), basé sur le principe de 'algorithme MOCUS,
propose aussi une méthode de troncature sur les coupes minimales, a la différence que
le calcul de la coupe (composition et probabilité) ne se fait que si la coupe contribue
a la probabilité de I’événement. Il est constitué par un algorithme de décomposition
de I'arbre en un arbre n’ayant que des portes ET et OU (de maniére différente de
'algorithme MOCUS initial), puis d'un algorithme qui parcourt 'arbre et extrait les
coupes minimales au fur et & mesure. Pour pouvoir extraire les coupes minimales,
les BDD ou les ZBDD sont utilisés. Pour de grands arbres de défaillances, suivant la
décomposition de ces arbres sous leur forme restreinte, cela peut augmenter ’ordre
de la complexité des différents algorithmes d’extraction des coupes minimales. Le
livre [44| propose 12 transformations pour simplifier la formule de la fonction de
structure qui sont utilisées dans l'algorithme FAMOCUTN. L’algorithme proposé
par [59] n’en utilise que quelques-unes, car ces transformations ne sont pas toutes
adaptées.

Dans le cas de la fiabilité opérationnelle, et a fortiori de la disponibilité dans un
contexte opérationnel, la troncature ne peut se faire directement a partir de la
contribution de la coupe minimale. En effet, pour la fiabilité opérationnelle par
exemple, il faut tenir compte de la probabilité de réparer dans les temps chacun
des éléments de la coupe minimale dans sa contribution au taux de fiabilité opé-
rationnelle. Chacune des méthodes ne peut pas alors étre directement utilisée, un
nouveau seuil de contribution a la fiabilité opérationnelle doit étre défini en fonction
des probabilités de réparer dans les temps les éléments.

La recherche des ensembles minimaux fait partie d’'une famille de problémes appelés

NP-difficiles, c’est a dire des problémes pour lesquels on ne dispose pas d’algorithmes
polynomiaux.
Nous venons de voir que les méthodes d’extraction des ensembles minimaux ne peuvent
pas étre utilisées pour I'extraction des séquences minimales amenant a une interruption
opérationnelle lors d’un des cycles de la mission. Malgré les progrés récents sur les AdD
dynamiques [22| et les systémes multi-phases [52], ces deux approches ne peuvent étre
appliquées car le temps de calcul requis pour extraire toutes les séquences minimales reste
trop important (les missions les plus importantes peuvent contenir jusqu’a 1600 cycles de
vol sur un an d’utilisation de ’avion).

Toutefois, il reste nécessaire d’extraire les ensembles minimaux de I’AdD statique des
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conditions NOGO, pour connaitre les différents états du systéme lors d’un cycle. Pour
I’étude des arbres de défaillance et de leur utilisation dans le cadre de la fiabilité, il faut
considérer le probléme de la structure de données, et du langage de programmation asso-
cié. Suivant le type de construction de 'arbre (BDD ou autres), les algorithmes utilisés
et la taille des données, le choix est déterminant. Pour la programmation d’'un prototype
du modéle en langage VBA, nous utilisons un algorithme MOCUS amélioré avec un algo-
rithme de réduction suivant les événements répétés (|49]). Par contre, pour la spécification
de I'outil pour une programmation en langage JAVA, une méthode ascendante est utilisée.
Elle est en effet adaptée a la structure de données de la librairie utilisée.

Méthode de calcul de disponibilité

La prédiction de la disponibilité dans un contexte opérationnel nécessite la modélisa-
tion et ’analyse d’un processus dynamique d’un systéme réparable, dont les événements
élémentaires sont les composants. Nous avons vu qu’il est possible d’extraire de I’AdD
des conditions NOGO les ensembles minimaux, mais que ’extraction et ’évaluation des
séquences minimales amenant aux OI n’est pas possible dans un temps de calcul accep-
table. Les méthodes naturelles d’évaluation de ce type de processus stochastiques sont les
processus de Markov et les simulations de Monte-Carlo.

La modélisation du processus a 'aide d’un processus de Markov semble étre la mieux
adaptée pour répondre au probléme ([24] et |56]). Les chaines de Markov permettent
I’étude de la disponibilité d’un systéme dynamique constitué de défaillances qui suivent
une loi exponentielle. Elles fournissent un calcul exact des probabilités. De plus, elles per-
mettent d’intégrer des actions de maintenance différée, comme le suggére [26], et peuvent
aider a l'optimisation de la politique de maintenance ([21]). Malgré tout, a cause de
I’explosion du nombre d’états possibles pour la représentation du systéme a 'aide d’un
processus de Markov, cette méthodologie ne peut pas étre considérée.

Toutefois, cette méthode fournissant un calcul exact des probabilités, nous 1'utiliserons
dans un cadre limité pour valider le modéle proposé vis-a-vis de la précision des résultats.
Les détails de cette modélisation est présenté en annexe F.

Les simulations de Monte-Carlo sont une autre approche pour I'analyse d’un proces-
sus dynamique, un des avantages étant la facilité d’implémentation. Par exemple, le cas
d’étude de la disponibilité d’une alimentation électrique ([50]) utilise une simulation de
Monte Carlo & partir d’une représentation par diagramme de fiabilité. Plusieurs applica-
tions sont directement liées & 'aéronautique telles que présente l'article [47].

Le principal désavantage avec de telles méthodes de simulation, de [15] et [61], est
qu’elles fournissent seulement un intervalle de confiance et il reste trés complexe de cal-
culer le nombre minimal de tirages requis pour controler la précision du résultat final : la
valeur moyenne d’une variable aléatoire. Pour N tirages, la convergence est en O <1 / VN )
De plus, comme la probabilité d’interruption opérationnelle est contenue dans des valeurs
entre 10~ et 10~* par cycle de vol pour un systéme ou une fonction avion, le nombre
de tirages nécessaire pour obtenir une précision suffisante conduit a un temps de calcul

inacceptable lorsqu’on l'applique a des systémes d’architecture complexe tels que ceux
contenus dans cette étude.
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Le manque de méthode générale apportant une solution pour des modéles dynamiques
de grandes tailles a amené & appliquer des développements analytiques sur des problémes
spécifiques. Nous pouvons nous référer par exemple aux articles [11] et [43]. Il est & noter
que dans de tels processus multi-phases, les états des composants ne sont pas indépen-
dants. En effet, les différents états du systéme dépendent des états lors des précédentes
phases. En conséquence, ces approches analytiques s’avérent efficaces pour obtenir une
évaluation de la non fiabilité du systéme a I’aide de bornes ou d’une approximation, mais
ne peuvent fournir un calcul exact. L’article [11] présente notamment une évaluation sur
plusieurs phases en décomposant le développement analytique a partir de 1’élément qui
vient de tomber en panne. Toutefois, ces résultats ne sont pas directement applicables a
notre probléme de fiabilité en aéronautique qui implique une longue séquence de cycles de
vol avec des dépendances dynamiques entre les états des composants dues a la stratégie
de maintenance.

Avant que nous proposions une méthode de résolution, les ensembles minimaux de
I’AdD représentant les conditions NOGO seront nécessaires. Les coupes et les chemins
minimaux de I’AdD sont extraits a partir de 'algorithme MOCUS modifié, dont la mé-
thode est présentée plus haut. Cette méthode a été choisie car il est possible de la mettre
en oeuvre avec le langage de programmation Visual Basic for Applications et, lorsque
I’aspect dynamique n’est pas implémenté, le temps de calcul reste faible.

En considérant les notations précédentes,

NG  Les conditions NOGO apparaissent,
NG¢  Les conditions NOGO apparaissent au cycle C,
pour la suite du document, nous prenons les notations suivantes :

k Nombre de coupes minimales issues de ’AdD des conditions NOGO
MC? ¢ coupe minimale issue de ’AdD des conditions NOGO, 1 < i < k
P Nombre de chemins minimaux issus de I’AdD des conditions NOGO

MP7  j®me chemin minimal issue de ’AdD des conditions NOGO, 1 < j <p
MCE  événement : la 4™ coupe minimale se produit au cycle C
M Pé événement : le j1¢ chemin minimal fonctionne au cycle C

avec les relations évidentes pour tout cycle C' :

k
NG¢ = | Mmcg (7.1)
i=1
p -
NG¢ = (\MPL (7.2)
j=1

Dans la suite de cette partie, nous proposons un nouvel algorithme basé sur la stratégie
de maintenance type et un développement analytique des probabilités a partir de 'appa-
rition d'un Flight Deck Effect (FDE) au cours d’un cycle, en s’inspirant d’articles cités
précédemment et du fait que ’'Hypothése 2.1 permet de négliger "apparition de plusieurs
Flight Deck Effect lors d’un méme cycle.
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Chapitre 8

Un modéle en phase de Conception de
I’architecture

L’objectif de ce chapitre est de proposer une méthode d’estimation des probabilités,
pour chacun des cycles d’une mission, des principaux événements représentatifs de la
fiabilité en service et des probabilités d’interruption opérationnelle d’un systéme ou d’une
fonction. Les estimations a faire sont pour chaque cycle C' d’une mission :

— un encadrement et une approximation des probabilités des événements relatifs a la
fiabilité en service : la probabilité de conditions NOGO, P (NG¢), la probabilité
d’acception d’un mode dégradé, P (ADM), et la probabilité de refus d’'un mode
dégradé, P (RDM¢),

— un encadrement et une approximation de la probabilité d’interruption de vol, P (Al¢),

— un encadrement et une approximation de la probabilité d’interruption opération-
nelle, P (OI¢).

Au fur et & mesure, nous présentons une méthode d’encadrement et I’approximation
des quantités de fiabilité en service, nécessaire pour vérifier et valider les allocations de
performances au niveau d’un systéme ou d’une fonction.

Ce premier modele est utilisé lors de la phase de conception. Dans ce cas, pour plusieurs
parametres, nous utilisons les hypothéses établies a la partie précédente. Pour rappel, ces
hypothéses sont :

Hypothése 5.1 : Le domaine de détection de la panne est ’ensemble du cycle de vol,
I (z) = [0, FD¢ + GDg], pour chaque composant x muni d'un dispositif de sur-
veillance des défaillances (z € S’).

Hypothése 5.2 :

- Sile FDELIié a la défaillance d’un composant x n’a pas d’impact sur la sécurité de
’avion, le domaine d’apparition du FDEest I¥ (z) = [0,5; F D¢ + T AT¢], en
prenant une durée de montée du vol d’'une demi-heure,

- sinon, il s’agit de 'ensemble du cycle de vol : I7¥ (z) = [0; FD¢ + GD¢l].

En section 5.3.3 page 95 : Seul le temps moyen de ’ensemble des actions pour chaque
procédure de maintenance corrective (MTTADM, et MTT RF,) est disponible pour
un composant x.
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8.1 Calcul des probabilités d’apparition d’un effet cockpit lors
d’un cycle

Hypothése 5.11 : pour chaque composant x, la période de temps disponible pour la
maintenance est U'intervalle [%* (z) = [F D¢, FDe + T AT¢.

Hypothése 5.12 : il n’y a pas d’utilisation des fonctions du systéme au sol et pour
chaque composant x le domaine associé est vide : I (x) = 0.

En plus des parameétres fournis par 1'utilisateur, résumeés dans la conclusion de la partie
précédente, les données d’entrée du modéle sont :

— les coupes minimales, { MC"},_, ,, et les chemins minimaux, {MPj}jzl__p, de ’AdD

des conditions NOGO,

— les probabilités de panne P (zF¢ |zD¢ ), pour un composant z lors d’un cycle C,

— les probabilités d’acceptation d’un mode dégradé suivant I’apparition d’un FDErela-

tif & la défaillance d’un composant z lors d’un cycle C', P (ADMC }N—Gc NxzAc N ch).

La premiére section explicitera le calcul des probabilités d’apparition d’'un FDE lors
d’un cycle C.

Dans une deuxiéme section, nous développerons des formules analytiques pour cha-
cune des probabilités des trois événements traduisant la fiabilité en service au cycle C,
P(NG¢), P(AMD¢) et P(RDM¢), en fonction des probabilité d’état de panne des com-
posants. Puis, en assumant la connaissance des probabilités d’état de panne pour chacun
des composants du systéme au cycle C' nous développerons des formules analytiques ré-
currentes, du cycle C' au cycle C'+ 1, pour les probabilités d’état de panne au cycle C'+ 1.
Enfin, nous extrairons les probabilités qu’il faut évaluer : la probabilité de conditions
NOGO sachant la panne d’un composant et la probabilité de conditions NOGO avec un
composant en panne.

La troisiéme et la quatriéme section aboutiront a un encadrement de ces probabilités,
alors que la cinquiéme section proposera des approximations. La sixiéme section utilisera
les résultats précédents pour proposer un encadrement et une approximation de la pro-
babilité d’interruption de vol. Puis, dans une septiéme section, nous détaillerons le calcul
de la probabilité d’interruption opérationnelle sachant la procédure de maintenance a
effectuer.

Finalement, chacun des résultats est exploité dans une derniére section, pour établir
un processus itératif, basé sur les conditions initiales et les données d’entrée, dans le
but d’obtenir une approximation et des bornes précises pour les probabilités des trois
événements principaux.

8.1 Calcul des probabilités d’apparition d’un effet cock-
pit lors d’un cycle

Avant de développer analytiquement le processus, nous explicitons le calcul de la pro-
babilité d’apparition d’un effet cockpit lors d’un cycle. Les hypothéses prises, pour la
phase de conception, permettent un calcul direct. Deux cas se présentent suivant que le
composant ait une incidence sur la sécurité ou non. Dans chacun des cas, nous allons
expliciter le calcul de la probabilité d’apparition d’'un FDE lié & la défaillance d’'un com-
posant x muni d’un dispositif de surveillance, x € S’, ainsi que la probabilité que ce FDE
apparaisse durant la phase de vol avec un risque opérationnel entrainant une interruption
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8.1 Calcul des probabilités d’apparition d’un effet cockpit lors
d’un cycle

du vol.

Dans le modéle en phase de conception, on considére au départ un systéme, une fonc-
tion dont les composants ont une incidence sur la sécurité et donc les intervalles de
détection et d’apparition du FDE sont par défaut I’ensemble du cycle. Soit xAq 1'évé-
nement que le FDE lié a la défaillance du composant x apparaisse lors du cycle C'. La
Remarque 5.3 indique, pour un composant x € S’ et un cycle C, que l'on a la relation
évidente : T4 = DE = Af. Le FDE apparait donc au cycle ou la défaillance se produit.
S’il n’y pas de risque d’interruption de vol lors de la mission pour le systéme ou la fonction
considérée, Operational _Risk = Ground__ Interruption, la probabilité d’apparition d’un
FDE lors d’un cycle C' est la probabilité de défaillance lors de ce cycle sachant I'état de
marche au début du cycle et donc : P (zA¢ |vDe) = P (¢F¢ |vDe).

S’il y a un risque d’interruption du vol, Operational _Risk = Air _Interruption, il

faut tenir compte du temps d’apparition du FDE pour calculer la probabilité que celui-ci
se produise durant la phase de vol caractérisée par U'intervalle de temps [0, F'L¢] pour le
cycle C.
A partir de P'égalité TS = D% = AZ et de la Remarque 5.2 page 88 sur la distribution de
la variable aléatoire (v.a) T du temps d’occurrence d’une défaillance, la probabilité d’ap-
parition d’'un FDE lors de la phase de vol au cycle C, suite a la défaillance du composant
x, est approchée de maniére précise par :

FLc
FDec+ GDe

Q

Soit maintenant un composant n’ayant pas d’incidence sur la sécurité, alors 'intervalle
d’apparition possible du FDE est [0, F' D¢ + T AT¢] pour un cycle C.
Le FDE correspondant a la défaillance du composant x apparait au cycle C, si la dé-
faillance se produit au cycle C' — 1 aprés le temps maximum d’apparition possible qui
FDg 1 +TATe_ 1, c’est-a-dire lors de la phase de roulage avant le décollage, ou si elle se
produit lors du cycle C' dans I'intervalle d’apparition possible [0; F Do + T AT¢|.
Donc la probabilité d’apparition d’un FDE lors d’un cycle C' s’approche par :

TXc 1 FDe+TATq
FDec_1+ GDeo_y FDec+GDe

P(ZL’Ac) ~ x P (I’Fc_l N I’Dc_l) + x P (ZL’FO N I’Dc) .

(8.2)

Toutefois, il s’agit de la probabilité de défaillance durant une période de durée T' X1+
FDo+TATe. En considérant que les temps de roulage pour une mission sont les mémes et
que la durée de vie d’'un composant suit une loi exponentielle, cela revient a la probabilité
de défaillance d’un composant lors d'un cycle et on a :

Donc la probabilité d’apparition d’'un FDE lors d’un cycle C est la probabilité de dé-
faillance lors de ce cycle sachant ’état de marche au début du cycle P (zF¢ |z D¢ ).
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8.2 Formules récursives pour les probabilités des événements
traduisant la fiabilité en service

S’il y a un risque d’interruption du vol, Operational _Risk = Air _Interruption, il
faut tenir compte du temps d’apparition du FDE pour calculer la probabilité que celui-ci
se produisent durant la phase de vol caractérisée par 'intervalle de temps [0, 5; F'L¢] pour
le cycle C. A partir de I'égalité TS = D% = A%, la probabilité d’apparition d'un FDE
lors de la phase de vol au cycle C| suite a la défaillance du composant x, est approchée
de maniére précise par :

TXc 1
FDe 1 +GDe—y
+L
FDoc+ GDe

Les relations (8.1) et (8.4) vont servir par la suite pour établir les probabilités d’in-
terruption de vol en section 8.6. Toutefois, la défaillance d’un composant sans impact sur
la sécurité n’entraine pas de risques d’interruption du vol. En effet, de par ’exigence que
I’annonce de la panne soit reportée de la phase de roulage avant décollage jusqu’a la phase
de vol, les pilotes n’effectuent pas de demi-tour en vol.

P ([0,5 S Aaé S FLc] N I’Ac) ~ x P (I’Fc_l N I’Dc_l)

x P (LL’FC N LL’Dc) (84)

Dans cette section, nous avons vu que la probabilité d’apparition d’'un FDE lors d’un
cycle suite a la défaillance d’un composant correspond dans les deux cas a la probabilité
de défaillance du composant sachant qu’il est en état de marche au début du cycle.
Dans la suite de ce chapitre, I’événement xF sera assimilé a l'apparition d'un FDE sous
réserve que la défaillance soit détectable. Nous utiliserons donc directement la probabilité
P (xF¢|zD¢) pour un composant x lors d'un cycle C.

8.2 Formules récursives pour les probabilités des évé-
nements traduisant la fiabilité en service

Dans cette section, en supposant que les probabilités d’état des composants au cycle
C,P (xD¢), sont connues pour chaque composant x de S, nous allons donner un dévelop-
pement analytique des trois principales probabilités P (NG¢), P (AMD¢), P(RDM¢)
et au final P (zDcyq) pour tout x de S. Cette derniére expression doit permettre de re-
commencer le processus itératif.

Lorsque I’événement NG se produit au cours du cycle C', un FDE correspondant a
la défaillance d’un composant doit apparaitre durant ce cycle. A partir de la section
précédente, 'apparition d’'un FDE suite a la défaillance du composant x, x € S est
assimilable & I’événement xF. Les événements NGo, ADMe et RD M sont décrits par
les relations suivantes :

NGC = U (NGcﬁLL’FcﬁSL’Dc) y (85)
zeSs’
ADMc = | J (ADMc NNGenaFeNaDe) | (8.6)
zes’
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8.2 Formules récursives pour les probabilités des événements
traduisant la fiabilité en service

RDMc = | J (RDMc N NGe NaFe NaDe) (8.7)
zes’
A partir de 'Hypotheése 2.1, les événements xF- peuvent étre considérés comme dis-
joints. La probabilité de 'événement NG se décompose par la somme des probabilités
d’événements disjoints, issue de la relation 8.5 :

P(NG¢) =Y P(NGc|eFeNaDc) P (xFg |xDe) P (zDc) . (8.8)

De maniére similaire, & partir de la relation (8.6), la probabilité de I’événement ADM¢
se décompose par :

P (ADM [NG¢ NaFeNaDe)
P(ADMc) =) x (1= P(NG¢ |zFoNaDe)) (8.9)
zes’ x P (ZL’FO |£L’Dc) P (ZL’Dc)
et, & partir de la relation (8.7), la probabilité de I’événement RDM¢ par :
P(RDM |[NGc NaFeNaDe)
P(RDMc) =) x (1 —P(NGe¢|zFonzDe)) | . (8.10)
xS’ x P (LL’FO ‘LL’Dc) P (LL’Dc)

La valeur de la probabilité de I’événement qu’une maintenance préventive s’applique
sur un composant x, xlc, est binaire et dépend seulement du cycle C' :

1 si,
P(zlc) = { 0 sinon.

Finalement, en accord avec l'arbre des événements de la figure 5.4 page 101 pour un
composant x muni d’un dispositif de surveillance des défaillances, z € S’, I’événement que
le composant x € S’ soit en état de panne au début du cycle C' se décompose par

IDC—H = (NGC N I’Dc) U (ADMcNGC N I’Dc) U ZL’[C

et sa probabilité est :

P (zD¢) — P (NG NaDg)

+P (ADMC ‘N—GC N SL’FC N LL’Dc)
X (1 — P(NGC |LL’FC N LL’Dc))
XP(ZL’FC |1’D0)P($Dc)

P(zDcy1) = P(zlc) x (8.11)

Dans le cas ou le composant = a un mode de panne cachée, = ¢ S’ il n’est pas
détectable. A partir de 'arbre des événements de la figure 5.5 page 102, nous avons la
relation suivante :

P@EDen) = P (aTe) x (

P (zDc) — P (NG N 2Dg) ) (8.12)

En effet, la défaillance du composant x n’entraine pas de Flight Deck Effect et donc la
probabilité d’apparition d’'un FDE suite a I’événement xF est nulle.

Dans les relations (8.8), (8.9), (8.10), (8.11) et (8.12), les probabilités :
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8.3 Bornes relatives aux ensembles minimaux

— P(xD¢) et P (m) sont supposées connues pour tout x € S au début du cycle C,

- P (E) est connue pour tout z € .S au début du cycle C,

— P (zF¢|xD¢) est connue pour tout & € S et tout cycle C. Leur évaluation a été
présentée dans la sous-section 4.3 page 80, et correspond a la probabilité d’apparition
d’un FDE suite a la défaillance du composant z,

- P (ADM ‘N—GC NxFeN ch) et P (RDM ‘N—Gc NxFeN :ch)sont connues pour
tout © € S et tout cycle C'. Leur évaluation a été présentée dans la sous-section 5.4.1.

Pour connaitre les quantités de fiabilité en service a chaque cycle, il suffit donc de
calculer les probabilités P (NGC N :EDC) et P(NG¢|xFoNaxDe) pour chaque cycle C,
1< C<N.

8.3 Bornes relatives aux ensembles minimaux

Pour évaluer les probabilités P (NG(; ﬂm) et P(NG¢|xFeNxzDe), nous cher-
chons a exploiter les ensembles minimaux des conditions NOGO, c’est-a-dire les coupes
et les chemins minimaux de ’AdD amenant a ’événement NG tel que caractérisé dans
les relations (7.1) et (7.2). Afin d’avoir des bornes sur ces probabilités, il convient tout
d’abord de chercher des encadrements sur la probabilité d’occurrence d’une coupe ou d’un
chemin minimal

Le scénario de maintenance en ligne type est défini a la sous-section 5.4.1, dont les
Hypothéses 5.10 et ’arbre des événements de la figure 5.4 page 101 induisent des re-
configurations différentes en fonction des cas de panne. Avec ’hypothése que les compo-
sants aéronautiques sont trés fiables, nous pouvons énoncer la propriété dite de négative
dépendance suivante :

Propriété 8.1 (Négative dépendance) :
Soit C, lindice du cycle courant de la mission avec C € {1,... ,n}.
Soit deur composants x,y € S, avec x # y.

Alors
P (:D6 nyDc) < P (:Dc) x P (3D6) .

Plus généralement, soit t € S, A C S avec z ¢ A,
alors
P <:):DC N <ﬂ yDc)> < P(zD¢) x P (ﬂ yDC)
yeA yeA

En d’autres termes, au départ du cycle C, la probabilité que le composant = soit en
état de panne, sachant que y est aussi en état de panne, est plus petite que la probabilité
que z soit en état de panne.

La démonstration de cette propriété est présentée dans 'annexe C.

De la propriété précédente découlent le corollaire :
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8.3 Bornes relatives aux ensembles minimaux

Corollaire 8.2 :
Soit C, lindice du cycle courant de la mission (C € {1,...,n}).

Soit deur composants x,y € S, avec x # y.
Alors
P(SL’DC N yDc) < P(LL’Dc) X P(yDc) .

A partir de ces deux propriétés, nous sommes en mesure d’énoncer le théoréme suivant
sur la probabilité de réalisation d’'une coupe minimale lors d’un cycle conditionnée par
I’état de panne d’'un composant.

Théoréme 8.3 :

Soit MCE la i**™¢ coupe minimale issue de 1’AdD associé auz conditions NOGO, avec
1<i<Ek.

Nous avons les inégalités suivantes :

1. Soit x € S avec P (xD¢) # 0,

[T 7 De)

P (MCL| 2FsnaDg) < { "M . .
( C’C‘SL’ cNx c)_ y# D size MCi

0, Sn0N.

2. Soient x € S ety € S avec x # y et P(xD¢) # 0,

P (MCLNyFeNyDeNzDe)

P(yFclyDe)x | [] P(zDc) | x P(xDc), siye MC

zeMCt

z#x,2FT
0, SINon.

Démonstration 8.1 :
Soit C, lindice du cycle courant de la mission (C € {1,...,n}).

1. Considérons l'événement que tous les composants de la coupe minimale MC® sont

en état de panne durant le cycle C. Six € MC" et x est tombé en panne au cours du
cycle C, suwivant [’Hypothese 2.1, les événements que plus d’un composant tombent
en panne au cours d’un cycle sont négligeables, ce qui entraine que tous les autres
composants de la coupe minimale sont en état de panne au début du cycle.
Done, en considérant I’événement que la coupe minimale MC? se produit lors du
cycle C, un composant = inclus dans ’ensemble MC® doit tomber en panne au
cours du cycle courant (et seulement un seul did a [’Hypothése 2.1), et les autres
composants de la coupe minimale dowwent étre en état de panne au début du cycle
C.

Cela correspond a l’événement :
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8.3 Bornes relatives aux ensembles minimaux

U yDo | NzFoNaxDg, sixz e MC!

yeMC?

y#T

)

MCéwﬁLL’FcﬁZ’DC =

S1non.

Soit v € MC?, la probabilité de I’événement devient :

P(MCinzFenaDe) = P | | yDe | naFenaDe

yeMC?

yFT

= P|aFc|| | yDe | naDe

yeMC?
y#x

x P |J vDc | naDc

yeMC?

y#x

Lindépendance des défaillances, issue de [’Hypothése 4.1, entraine que la probabilité
d’état de panne d’un composant n’est dépendante que de son état au début du cycle
courant, et donc :

PlzFc|| | yDe | naDe | = P(xFc|aDe)

yeMC?

y#

L’inclusion des événements U yDe | NxzDe C (UyeMci yDC), entraine [’in-

. X
yeEMCi 7

y#w
égalité en probabilités :

P(MC.,nzFeNaDe) < P(aFclaDe)x P | ) yDe

yeMC?

y#x

L’utilisation de la Propriété 8.1 de négative dépendance permet d’obtenir :

P(MC.NzFeNaDe) < P(aFc|zDe)x [[ P(yDe) -

yeMC?
y#T
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8.3 Bornes relatives aux ensembles minimaux

L’égalité P (MCL N zFeNxDe) = P (MCE |xFe NaDe) X P (vFe NxDg) permet
de conclure.

2. Un raisonnement analogue a la démonstration de la premiére inégalité, va étre utilisé
pour prouver la seconde. Soient v € S, et y ¢ MC", siy tombe en panne au cycle C,
c’est-a-dire xFg, la coupe minimale MC® ne peut pas se produire durant ce cycle,
et donc MCL NyFoNyDeNazDe = (. Soient maintenant x € S, ety € MC'N S,
sty tombe en panne au cycle C' et si la coupe minimale MC? se produit, tous les

autres composants de l’ensemble sont en état de panne au début du cycle.
Alors,

MCéﬂchﬂyDcﬂl’DC: ﬂ ZDC ﬂchﬂyDcﬂl’Dc .

zeMC?

ZFL,2FY

Et, pourx € S ety € MC' NS, la probabilité de I’événement se développe par :

P(MCLNyFoNyDeNzDg)) = P (| #Dc | NyFenyDenzDe
zEMC
z#x,27Y
= P ch ﬂ ZDC N yDC N SL’DC
zEMC1
2Fx,2FY
x P ﬂ zDe | NyDe NxDe
zEMC?
2F#x,27Y

< P(yFclyDe)

x P (| #Dc | nyDeNzDe

zeMC?

ZFL, 2 7Y

L’inégalité provient du fait que :

P|yFe|| () #Dc|nyDcnzDe | =P (yFelyDe)

zeMCt

2FT,2FY

(di a la probabilité d’indépendance des défaillances) et a Uinclusion des événements
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suvants :

ﬂ zDe | NyDe NxDe C ﬂ zDe | NzDe .
zeMCt zeMCt

2FT,ZFY 2FT,2FY

L utilisation de la Propriété 8.1 de négative dépendance permet de conclure :

P (MC_nyFenyDeNzDe)) = P(yFelyDe)x | [[ P (zDc) | xP(zDc) .
zeMC?

ZFL,2FY

Le théoréme suivant, cette fois-ci, formule des bornes pour la probabilité de réalisation
d’un chemin minimal lors d'un cycle, conditionnée par ’é¢tat de panne d’un composant.

Théoréme 8.4 :
Soit M P2, la j*™ coupe minimale issue de I’AdD associé o 'événement NGc, avec 1 <
J=p-
Nous avons les inégalités suivantes :
1. Soient x € S,

' 0, six € MP’
P(MPL|zFenaDe) < H P(yD¢) sinon. (8.13)
yeEM PI
2. Soient x € S et y € S avec x # v,
P (MPLNyFenyDeNzDe)
0, siz € MP? ouy € MP?
8.14
<{ | PwFclyDe)x P(yDe)x | [ P(zDc) _ (8.14)
min it ., sinon.

P (yFc|yDc) x P (zDc)

Démonstration 8.2 :
Soit C lindice du cycle courant de la mission (C € {1,...,n}).

1. Considérons les chemins minimauz, il faut qu’un composant tombe en panne du-
rant le cycle courant pour qu’un chemin minimal puisse se produire. La encore, en
utilisant [’Hypothese 2.1 d’apparition d’une seule panne au cours d’un cycle, si un
composant x tombe en panne, pour que le j*™¢ chemin minimal soit réalisé durant
le cycle C, il faut que x n’appartienne pas a 'ensemble M P, et que les autres com-
posants soitent en état de marche au début du cycle. Cela se traduit par ’égalité en
terme d’événements :
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8.3 Bornes relatives aux ensembles minimaux

0, six € MP7

j _
MP. NzFcNazDe = U yDe | NxFeNxDe, sinon.

yeEM PI
L’indépendance des probabilités de panne au cours d’un cycle (Hypothése 4.1) en-

traine que la probabilité d’état de panne d’un composant n’est dépendante que de son
état au début du cycle courant, et donc :

P LL’FO U yDC N SL’DC =P (LL’FC |LL’D0)
yeEMPI

L utilisation du Corollaire 8.2 de négative dépendance permet d’obtenir au final :

P(MPLNzFeNzDc)

0, siz € MP?
=\ P(zFc|zDc) x [[ P(yDc)x P(xDc), sinon.
yeEM PI
2. Un raisonnement analogue a la démonstration de la premiere inégalité, va étre uti-

lisé pour prouver la seconde inégalité. L’événement M P NyFe NyDe NaDe est
décomposé par :

MPLNyFsNyDeNxDe
0, siz € MP? ouy € MP?

n ( ﬂ P (ZDC)> NyFeNyDeNaDe  sinon.
zeM P3

Le Corollaire 8.2 ne peut pas étre appliqué ici directement. D’un autre coté, avec

x & MP’ et y¢& MP?, nous avons les deuz inclusions suivantes :

MPéﬁchﬁyDcﬁl’Dc Q <ﬂ ZDc>ﬂchﬂyDc

2EMPI
MPéﬁchﬁyDcﬁl’Dc Q chﬂyDcﬂLL’Dc.

En utilisant le Corollaire 8.2, de la premiére inclusion découle ['inégalité suivante :

P (]\4P(JJ NyFcNyDe N ch) = P (yFc|lyDe) x P(yDe) X ( H P (zDC)> )
2€M P
La seconde inclusion, en poursuivant par yFe NyDe NaxDe C yFe NaxDe, permet
d’obtenir l’inégalité :
P (MPLNyFenyDeNazDe) P (yFc lyDenaDe) x P (yDe NaDe)

<
< P(yFclyDe) x P (2Dc)
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8.4 Bornes relatives aux conditions NOGO

L utilisation du minimum des deux inégalités permet de conclure.

Remarque 8.1 :
Pour des systémes tres fiables, la deuziéme inégalité est plus efficace que la premiére. Cela
correspond a la vérification de l’inégalité suivante :

P (zD¢) < P (yDe) x (H PZDC> .

2€M P

Dans la prochaine section, nous allons voir comment utiliser ces encadrements pour
obtenir des encadrements des probabilités P (NGC N a:Dc) et P(NG¢ |xFeNxzDe).

8.4 Bornes relatives aux conditions NOGO

Dans cette section, nous proposons de nouvelles bornes pour les probabilités indé-
terminées P (NG¢ |[tFeNxDe) et P (NGC N m) de la section 8.2. Plus précisément,
les bornes supérieures du Théoréme 8.5 sont obtenues a partir d’'une décomposition de
I’ensemble des coupes minimales, et du théoréme Théoréme 8.3. De méme, en utilisant
une décomposition des chemins minimaux et le Théoréme 8.4, les bornes inférieures sont
développées dans le Théoréme 8.6.

Théoréme 8.5 :

Soient C' l'indice du cycle courant de la mission (C' € {1,...,n}), et un composant x € S
tel que P (xD¢) # 0, alors nous avons les inégalités suivantes :
1. Sizels,

I P@wDe)

k  yeMcC?
P(NGe|zFonaDo) < S 22 X Lyense 8.15
( C | C C) ; P (QUDC) eMC ( )
1 sixze MC!
ave Lyemor = 0 sinon

2. En considérant pour tout y € S" tel que P (yD¢) # 0,

k  zemci
Z Z ZFT,2FY
(NGC N LL’Dc) < P (LL’DC ot P ch |yDc) s P (yDC) X ﬂ.yeMCL
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8.4 Bornes relatives aux conditions NOGO

Démonstration 8.3 :

1. En considérant la panne du composant x lors du cycle C, pour que NG arrive, il
faut qu’au minimum une coupe minimale contenant x se produise. Alors, en utili-
sant le théoreme général de majoration par la somme des probabilités d’une union
d’événements et la relation 7.1 : NGo = Ule MC, pour chaque composant z de

S, nous avons :

k
P(NG¢|aFoNaDe) = P(UMC@

1=1

zFonN zDC>

IA

k
> P (MC{|zFenaDe)

i=1

k
> P (MCL|2FeNaDe) X Lyerc: -

i=1

IN

Pour conclure, 'utilisation du Théoréme 8.3 permet d’obtenir une borne supérieure
de la probabilité de l’événement NG¢ sachant la panne d’un composant x au cycle

C: -
H P (yDc)
k  yeMct

#x
P(NG¢|zFenaDe) <> - X Lyenrc -
i—1 P ([L’Dc)

2. Basé sur la formulation 8.5 de l’événement NG¢, issue de I’Hypothése 2.1, un dé-
veloppement analogue peut étre appliqué a ’événement NGo N xDe pour obtenir

NGecNxDe = U (ch NyDc N NGe N SL’Dc), et la déduction de l’inégalité sui-

yeSs’
y#T
vante :
P(NGcnaDe) = Y P(yFeNyDen NGenaDe)

yes’/

y#z

k
= > P (UMcgmchmyDcmm>

yeS/ =1

y#

k
> ) P(MCENyFeNyDeNxDe)
yes! i=1

y#T
P (NGe nzDg)

IN

IA

[T »Goo)

k zeMC?

2H#X, 27
yes’ i=1

y#x
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8.4 Bornes relatives aux conditions NOGO

avec les remarques :
- P(yFe¢|[NGenyDenaDe) = P (yFe |yDe),
~ yDeNxDe C xDe, qui implique Uinégalité en probabilité.
Les bornes inférieures sont maintenant obtenues par le théoréme suivant.
Théoréme 8.6 :

Soient C, lindice du cycle courant de la mission (C € {1,...,n}), et un composantx € S,
alors nous avons les inégalités suivantes :
1. Sizels,
p
P(NGe|tFenzDe) >1-> [ PuDc) x Logurs (8.17)
J=1 yeMPi
st x & MPI
avec Lpgnips = { 0 smof,

2. En considérant pour tout y € S,

P (NGenaDc)
> P (yFclyDc) x P(yDe) x P (zDc)

yes!
y#x
FeolyD P (yD¢) P (zD¢)
—Zme P(yFolyDe) x P (yDc) <H Zc)
- 2€M P
Z;s;x,y%MPl P(yFC|yDC) XP(':EDC)

(8.18)

Démonstration 8.4 :

Pour que les conditions NOGO ne soient pas remplies au cours d’un cycle C, il faut et il
suffit qu’aucun des chemins minimauz ne soient réalisés.

Cela revient 4 : NG¢ = ?:1 MPé,

En considérant la panne du composant x lors du cycle C, les chemins minimaux contenant
x ne peuvent se produire, et pour que NG arrive, il faut que tous les autres chemins
minimaux ne se produisent pas non plus au cours du cycle.

1. En considérant la panne du composant x au cycle C' (x € S') et en utilisant le théo-
reme général de majoration par la somme des probabilités d’une union d’événements,
nous avons le développement suivant :

p
P(NG¢|zFonaDg) = P <ﬂ MP}|2Fe N ch)
j=1
p .
= 1-P (U MP, :):Fcﬂa:Dc)
j=1

p .

> 1-Y P(MPl|zFonaDe) .
j=1
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8.4 Bornes relatives aux conditions NOGO

D’ou, a partir du Théoréeme 8.4, nous obtenons une borne inférieure de la probabilité
de l’événement NG¢ sachant la panne d’un composant x au cycle C.

2. Basé sur la formulation 8.5 de I’événement NG¢, un développement analogue peut
étre appliqué a ’événement NGo NyFo NyDec N xDe avec y € S" pour obtenir le
développement :

p
NGcﬁchﬁyDcﬁSL’DC: ﬂ Mpé ﬁchﬂyDcﬁNGcﬁl’Dc

x,yéMPé

et la déduction de [’égalité suivante :

P(NGcnaDg) = Y P (yFeNyDen NGeNaDe)

yes!

yFT

p - -
= Y P| (| MP.nyFenyDcnzDe

yes’ j=1
YAz x,yéMPé

P (ch N yDC N m)

p
= 2| p| U MPinyFenyDeniDe
y;é;; i
Y x,y%MPé

En utilisant la Propriété 8.1 de négative dépendance, on a ['inégalité P (yDc N :EDC) >
P(yD¢) x P (:I:Dc). Cette inégalité et le théoréme général de majoration par la
somme des probabilités d’une union d’événements donnent :

P(yFC ‘yDc) X P(yDc) x P (LL’Dc)
p

P(NGoenzDe) < > | = Y P(MPLnyFcnyDenaDe)
Z;SI] x,y;EPé

1l suffit alors d’utiliser le Théoréeme 8.4 pour conclure.

En utilisant les inégalités 8.15 du Théoréme 8.3 et 8.17 du Théoréme 8.4, on obtient
un encadrement de la probabilité P (NG¢ |zFe N xD¢). De méme, en utilisant les inéga-
lités 8.16 du Théoréme 8.3 et 8.18 du Théoréme 8.4, on obtient un encadrement de la
probabilité P (N Ge N m) Enfin, la remarque suivante permet de proposer des bornes
par récurrence sur les cycles de la mission.
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8.5 Approximations relatives aux conditions NOGO

Remarque 8.2 :

Chacun des encadrements donnés dans le Théoreme 8.3 et le Théoréeme 8.4 peuvent étre
calculés a partir des données initiales des probabilités d’état de fonctionnement de chacun
des composants au départ du cycle C, P (xD¢) pour tout x € S.

Les inégalités présentées sont obtenues a partir de I’évaluation des probabilités de
réalisations des ensembles minimaux. La remarque suivante évalue leurs précisions.

Remarque 8.3 (Précisions des bornes basées sur les ensembles minimaux) :
Les démonstrations des inégalités précédentes utilisent une méthode similaire a la mé-
thode d’inclusion-exclusion au premier ordre, correspondant au théoreme général de l’ad-
dition [56]. Puisque les systémes aéronautiques sont trés fiables, les coupes minimales
{MC’i}{izlwm} ont des probabilités faibles, les bornes supérieures énoncées au Théoréme 8.3
sont donc beaucoup plus pertinentes comme le suggérent [24] et [46]. Dans notre contexte
de prédiction de la fiabilité en service, il est a noter que seules les bornes supérieures sont
cruciales pour garantir les performances des systemes.

Cette remarque va nous permettre, dans prochaine section, de proposer une approxi-
mation des probabilités P (NG¢ |[tFe NxD¢) et P (NGC N :L"Dc) que nous venons d’en-
cadrer.

8.5 Approximations relatives aux conditions NOGO

Dans cette section, il faut proposer une approximation pertinente des probabilités
P(NG¢ |xFcNxDg) et P (NG(; ﬂ:EDC) pour tout composant x appartenant a S, et
pour un cycle C, 1 < C < N.

Pour un arbre de défaillances statique, il existe une multitude d’encadrements de la
probabilité de I’événement sommet utilisant les ensembles minimaux, comme évoqués dans
les ouvrages [24] et [46]. Parmi ceux-ci, les principaux sont :

— la méthode d’inclusion-exclusion dite encore de Sylvester-Poincaré dont nous nous

sommes inspirés pour développer un encadrement,

— la méthode de la somme des produits disjoints,

— la méthode d’Esary-Proschan.

La méthode d’encadrement d’Esary-Proschan ne peut pas étre utilisée pour appro-
cher la fiabilité des systémes & partir des deux bornes (supérieure ou inférieure). Il est
bien connu, tel que le précise [46], que les bornes basées sur les coupes minimales four-
nissent de bonnes approximations pour des systémes trés fiables. A 'inverse, les bornes
basées sur les chemins minimaux donnent de bonnes approximations pour des systémes
peu fiables. Comme les systémes aéronautiques sont trés fiables, di aux exigences de sé-
curité, la méthode choisie pour ’approximation des probabilités est basée sur la méthode
d’Esary-Proschan utilisant les coupes minimales.
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8.6 Evaluation de la probabilité d’interruption du vol

Si on assume une faible dépendance entre les probabilités des états de panne de chacun
des composants, comme le suggere la Propriété 8.1, 'approximation suivante est raison-
nable :

P(zDcnyDc) ~ P (xDc) P (yDc) pour tout (z,y) € S, avec z #£y.  (8.19)

Nous allons maintenant développer une méthode d’approximation de la méthode évo-
quée par Esary et Proschan dans larticle [30]. Pour rappel, la probabilité de 1’événe-
ment sommet de ’AdD étudié, ici NG¢, a partir de ’ensemble de ses coupes minimales
{MC"} oy, est

k
P(NGe)~1-]] (1P (MCE)) .
i=1

Aprés un développement similaire aux bornes maximums du Théoréme 8.5, nous ob-
tenons les approximations Vax € S’ avec 1 < C < N,

k

P (NGe¢ |zFoNaDe) ~ 1-J[11- I P wDc) | x tecnc (8.20)
=1 yeMC?
y#T
P (NGecnaDc)

~ P (xDc) | Y P(yFclyDe)P(yDe) [1=]]|1— [] P(De) | x tyenc:

yes’ =1 zeMC?

y#z ZFL, 2 7Y
(8.21)

1 size MC!
avec Lpemci = 0 sinon

8.6 Evaluation de la probabilité d’interruption du vol

Dans le cas ou Operational _Risk = Air _Interruption, il faut évaluer la probabilité
d’une interruption du vol lors du cycle C. A partir de la relation (6.1), nous avons :

P(Alg) = P <AIC NNGcN < U zFen IDC)>

zeSs’

- P <<U ([0 < A% < FL| m:Fo)) ﬂNGc)

zes’

= Y P(0< AL < FLoJNNGeNzFg) .

zeSs’
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8.7 Evaluation des probabilités de retard sachant 1’action de
maintenance

En effet, 'Hypotheése 2.1 permet de décomposer la probabilité de ’événement Al- par
la somme des probabilités d’événements disjoints.
D’ou finalement, nous avons :

xeS!

(8.22)

Dans la relation (8.22), les probabilités :

— P(xD¢) et P (m) sont supposées connues pour tout x € S au début du cycle C,

— P(zF¢|xD¢) sont connues pour tout x € S et tout cycle C. Leur évaluation a
été présentée dans la sous-section 4.3 page 80 et correspondent a la probabilité
d’apparition d’'un FDE suite a la panne du composant z,

-~ P(0< AL < FLo|NGeNxFe), pour tout x € S’, sont évaluées a partir des calculs
de probabilités issus des relations (8.1) et (8.4).

Enfin, les probabilités P (NGC N m) et P(NG¢ |xFe NxDe) pour chaque cycle C,

1 < C < N, sont encadrées et approchées des théorémes des sections précédentes.

8.7 Evaluation des probabilités de retard sachant I’ac-
tion de maintenance

Avant d’évaluer la probabilité d’interruption opérationnelle, il reste a évaluer les pro-
babilités d’OI sachant I’action de maintenance a effectuer. Soit ’événement qu’une OI se
produit a cause de ’obligation d’appliquer une procédure de maintenance corrective sur
le composant = au cycle C, il est noté xOlc.

Lorsqu’un composant = est en état de panne au cycle C, deux types de procédure de
maintenance corrective sur celui-ci sont possibles :

— la procédure d’isolation de la panne, lorsque la défaillance du composant intervient
au cours du cycle et que les conditions NOGO ne sont pas remplies. La probabilité
d’avoir un retard en isolant le composant z lors du cycle C' sachant ’acceptation du
mode dégradé est notée P (zOlI¢|.), et correspond a la probabilité conditionnelle :

P (z0Ic |ADMc N NGe NaFe) = P (201 |.) .

— la procédure de restauration du composant, lorsque la défaillance du composant
intervient et qu’il y a un refus du mode dégradé ou lorsque les conditions sont
conditions NOGO (NOGO) sans interruption de vol suite a la défaillance du com-
posant y (y € S").

La probabilité d’avoir un retard en restaurant le composant x lors du cycle C sa-
chant qu’il y a un refus du mode dégradé est notée P (zOlI¢ |..), et correspond a la
probabilité conditionnelle :

P (20I¢ |RDMc N NG NaFe) = P(z0I¢|..) .
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8.7 Evaluation des probabilités de retard sachant 1’action de
maintenance

La probabilité d’avoir un retard en restaurant le composant x lors du cycle C' sachant
que les conditions sont NOGO sans interruption de vol suite a ’apparition d’'un FDE
lié a la défaillance du composant y est notée P (zOl¢ |...yFr), et correspond aux
probabilités conditionnelles :

P (xOIC ‘A—Icﬂ NGc ﬂch) = P (zOl¢|..aFc) , siy=uz,
P (xOIc ‘A—Icﬁ NGecNyFe N ch) = P (zOI|..yF¢), sinon.

Lors de la phase de conception, la probabilité d’annulation de vol n’est pas a estimer.
Toutefois, si les conditions sont NOGO et que les ressources nécessaires ne sont pas dis-
ponibles, I’avion est bloqué au sol engendrant automatiquement une OI (il s’agira d’une
annulation). Dans tous les autres cas, il n’y a une OI que s'il y a un retard. Donc, nous
avons les relations suivantes.

P (zO0lI¢|..xF¢) = Yo Ressources(y oy X P (Ré >0 ‘A—Ic NNGcN ch)
+ (1 — %Ressources s c))
(8.23)

P (zOlI¢|..yFc) = %Ressourcesgcy x P (Ré >0 ‘AIC NNGecNyFeN :stc)
+ (1 — %Ressources ;. c))

(8.24)
P (z0Ic |[ADMc N NGeNwFe) = P(RE >0[ADMc N NGeNzFe)  (8.25)
P (zOIc |RDMc N NGe NaFe) = P(RE>0|RDMcNNGeNaFe)  (8.26)

Nous considérons ici le temps de retard sur ’application d’une maintenance corrective
sur le composant x suite a ’apparition d’'un FDE li¢ & la défaillance d’'un composant vy,
avec y € S qui peut étre le composant z. La relation 5.8 exprime le temps de retard suite
a l'application d’une maintenance corrective sur le composant x en phase de conception.

Quatre cas sont donc a distinguer :

1. OI Risk = Ground_Interruption ou les conditions ne sont pas NOGO, et la
défaillance de y a un impact sur la sécurité (le domaine d’apparition possible du
FDE associé est le cycle de vol entier),

2. OI Risk = Air_Interruption, la défaillance de y a un impact sur la sécurité et
entraine des conditions NOGO,

3. OI Risk = Ground_Interruption ou les conditions ne sont pas NOGO, et la
défaillance de y n’a pas d’impact sur la sécurité (le domaine d’apparition possible
du FDE associé est [0,5; FDo + T AT¢]),

4. Ol Risk = Air __Interruption et la défaillance de y n’a pas d’impact sur la sécurité
et entraine des conditions NOGO.

Dans la suite, nous allons détailler le calcul de la probabilité de retard dans le premier
cas. En considérant des démonstrations similaires, les résultats pour chacun des autres
cas énumérés caractérisant un retard sont obtenus immédiatement. Ils sont présentés en
annexe D.
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8.7 Evaluation des probabilités de retard sachant 1’action de
maintenance

Cas 1:

Le domaine d’apparition possible du FDE associé a la défaillance du composant y est
le cycle de vol entier. Donc, comme le précise la Remarque 5.3 page 89, les variables
aléatoires de temps d’occurrence, de détection et d’apparition du FDE sont égales AY, =
DY, = T¢. Lévénement d’un retard, avec la relation (5.8), se traduit en fonction du
moment d’apparition du FDE par la décomposition :

([M* > GDo + 0,25 N[0 < T¢ < FD¢))
U ([TL4+ M* > FDec +GDe + 0,25 N [FDe < TY < FD¢ + TAT¢))

U [QTg + M?* >2FD¢c+ GD¢ + TATe —|—0,25]
ﬂ[FDC—l-TATC <Tg < FD0+GDC]

[Re > 0] =

Nous considérons ici une procédure de maintenance connue dont le temps d’application
suit une v.a M?* de densité fy;= et de fonction de répartition Fjy=. La v.a est stochasti-
quement indépendante du cycle C' de la mission. Soient ng la densité de la v.a T et Fry
sa fonction de répartition.

Pour le calcul de la probabilité de I'événement [M* > GD¢ + 0,25]N[0 < T < F D¢,
les variables aléatoires T et M* sont indépendantes donc :

P(IM*>GD¢+0,25]N[0 < TY < FD¢]) = P(M">GDc+0,25) x P(0<TY% < FD¢)

(1~ Fase (GDe +0,25)) x Fpy (FDc)

FDe
_ _FPc  poaDe 10 25) .
FDot GDg (L~ Fur (GDe +0,25))

Nous détaillons maintenant le calcul de la probabilité de ’événement
[Tt + M* > FDe + GD¢ + 0,25|N[FDe < T} < FD¢ + TAT¢| dans le cas oa OI _ Risk =
Ground__Interruption et le composant y a un impact sur la sécurité.

En posant le changement de variables h tel que (U, V) = h (T¢, M*) = (T, T¢ + M*),
I’événement devient :
[Tg—i—Mx > FDO+GDO+0,25] N [FDC <Tg < FDc+TATC]
= [V > FDc+GDC—|—O,25]ﬁ [FDC <U< FD0+TATC] .

De plus, le support du couple (TZ, M*) est [0; FDc + GD¢| % |0; 400
Comme

0<T¢ < FD¢+GD¢ — 0<U<FD:+GDc
0< M* U<V

le support du couple (U, V) est {(U,V) tel que U <V et 0 < U < FD¢ + GD¢}. Enfin,
les variables aléatoires T et M* sont indépendantes, donc la densité du couple (U, V') est
f(U,V) (u7 U) = f(Tg,Mz) (u7 v — U)

= Jry (u) X fye (v =)
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8.7 Evaluation des probabilités de retard sachant 1’action de
maintenance

et le calcul de la probabilité devient

P([V > FDc+ GDe+0,25|N[0 <U < FD¢ + TAT¢])

_ / fherte fry () / m Fare (v — 1) dudu

FD¢c FDc+GDc+0,25

FDc+TATe FDc+GDo+0,25
= / fry (u) (1 - / e (v —u) dv) du .

FD¢ 0

B t de la R 5.2 = lorpgrong]®
n se servant de la Remarque 5.2, nous prenons fry (u) = ~Fberap. —» alors

P([V > FDc+ GDe+0,25|N[0 < U < FD¢ + TAT¢])

FDc+TATc FDc+GDe+0,25
_ 1 _ —
= FDoiCha / (1 / X fae (U — ) dv) du

FDc 0

FDo+T AT
= FDo+aho /FD (1 = Fye (FDe +GDe 0,25 — u)) du .
C

A partir de la connaissance de la fonction de répartition de M?, le calcul est effectué

par une méthode d’intégration numérique (La méthode de Simpson est adaptée ici a ce
calcul). Au final, nous avons :

P([Tg—l—Mx >FDC—|—GDC—|—O,25]Q[O§T5SFDC—FTATC])
FDo+TAT:
:FDCiGDc/};D (1_FMx(FDC+GDC+0,25—U))dU
c

Remarque 8.4 :

Le calcul de cette probabilité ne dépend que des parameétres du temps de maintenance
corrective sur le composant x et du fait que le composant y a un impact sur la sécurité.
Pour tout autre composant z ayant lut aussi un impact sur la sécurité, le calcul de la
probabilité de ’événement [Té + M*® > FDc + GDe + 0,25 N[0 < TE < FDe + TAT¢|
est identique.

En procédant de la méme maniére, la probabilité de I’événement

2TY% + M” > 2F D¢ + GDg + TATg + 0,25 N [FDe + TATe < TY < FDe + GDq|
est :

P([QTg + M?* >2FD¢c+ GDe + TATe —|-0,25] N [FDC +TAT: < Tg < FD¢ +GDC])
FDc+GD¢e
1

~ FDc+GD / (1= Fy= (2FDe +TATe + GDe + 0,25 — 2u)) du .
CTEC JEDo+T AT,

Au final, la probabilité de retard sachant ’action de maintenance a effectuer est la
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8.8 Bornes et approximation de la probabilité d’interruption
opérationnelle

somme des trois probabilités :

P (RE > 0)
— P([M* > GD¢ +0,25] N[0 < T < FDg))

+P ([T + M* > FDc + GDe + 0,25 N [FDe < T} < FD¢ + TAT¢))
+P([2Tg + M?* >2FD¢+ GDe + TATe + 0,25] N [FDC +TAT: < Tg < FD¢ + GDC])

FDe (1 — Fype (GDe +0,25))

~ FDc+GDe

FDc+TATc
+FDCJIFGDC /0 (1 = Fye (FDe + GDe + 0,25 — u)) du

FDc+GDc
1
+ FDoraDe /F I (1 = Faye (2F Do + TATe + GDe + 0,25 — 2u)) du

Nous avons vu que suivant le paramétre OI Risk, pour chaque composant, il faut
calculer au maximum quatre probabilités conditionnelles différentes a chaque cycle. Tou-
tefois, ces probabilités conditionnelles ne dépendent que de la durée du cycle. Donc, pour
des cycles de méme durée, les probabilités ne sont a évaluer qu'une fois.

Elles sont utilisées dans la prochaine section pour établir des encadrements et une ap-
proximation de la probabilité d’interruption opérationnelle.

8.8 Bornes et approximation de la probabilité d’inter-

ruption opérationnelle

Dans cette section, nous allons décomposer les événements amenant a une OI, puis
encadrer et approcher leurs probabilités & ’aide des inégalités et approximations établies
dans les sections précédentes. Une maintenance corrective d’urgence intervient au cycle
C quand un FDE apparait durant ce cycle, le systéme ou la fonction se trouve alors dans
deux cas disjoints :

— le systéme ou la fonction est en conditions NOGO, I’événement NG se produit et
I’ensemble des composants en état de panne est a restaurer. De plus, la restauration
de tous les composants est effectuée en paralléle.

— le systéme ou la fonction n’est pas en conditions NOGO, la maintenance ne s’ap-
plique alors seulement que sur le composant dont la défaillance s’est produit.

Nous commencons, dans la premiére sous-section, par calculer la probabilité d’OIsans
NOGO, due a la procédure de maintenance sur un seul composant. Puis, en seconde sous-
section, nous développerons un encadrement et une approximation de la probabilité d’Ol
avec NOGO a partir de considérations sur les éléments a restaurer.

8.8.1

Calcul de la probabilité d’interruption opérationnelle sans

condition NOGO

Nous détaillons maintenant la probabilité de I’événement OI- N NG lors du cycle C.
Lorsqu'un FDE apparait suite a la défaillance d’'un composant sans entrainer I’événement
NG, une Olne peut arriver que lorsqu’une procédure de maintenance corrective conduit
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a accepter ou rejeter le mode dégradé, c’est-a-dire les événements ADMq et RD M.

L’événement Ol N NG se partitionne en insérant les événements des différents cas
d’incidents techniques sur le systéme lors du cycle €', comme suit :

OIcNNGc = | J (OIc N (ADM¢ U RDMc) N NGe NaFe NaDe)

zes’

La politique de la compagnie aérienne type, suivant ’'Hypothéses 5.10 page 100, conduit a
ce que seul le composant dont le FDE associé a sa la défaillance vient d’apparaitre subisse
une maintenance corrective et donc puisse entrainer un retard. Il y a donc, pour z € 5,
I’égalité des événements suivant :

OfcﬂNGcﬁSL’Fcﬂl’Dc:LL’OfcﬂNGcﬁSL’Fcﬂl’DC .

Avec ’'Hypothése 2.1 page 41, les événements sont disjoints et nous obtenons le déve-
loppement de la probabilité P (OIC N NGC) suivant :

P(0IcnNG¢) = > P(x0Icn(ADMcURDMe) N NGe NaFeNaDe)
xeS!
S P (z0Ic N (ADMc U RDMc) |[NGe NaFe NaDe)
N x P (NGcﬂZL'FcﬂZL'Dc>

xS’
P (zOIc N ADMc [NGe NaFe NaDe)

= Y | +P (20Ic N RDMc [NGenzFenaDe)
zes’ X P (NGC ‘LL’FO N SL’Dc) x P (SL’FC N SL’Dc)

Avec les notations, déja évoquées et connues en tant que données initiales du probléme,
nous posons les notations raccourcies suivantes :

P(ADMc|z.) = P(ADMc|NGenaFenaDe)
P (20I¢|.) = P (20Ic|ADMcNNGeNzFeNaDe)
P(z0l¢|..) = P (20Ic|RDMcNNGeNaFeNzDe) .

L’expression de P (OIC N NGC) devient :

P (z0I¢|.) x P(ADMc |z.)
zes’ X (1 — P(NGC |£L’FC ﬂZL'Dc)) X P(ZL’FC |£L’Dc) X P(I’Dc) .
(8.27)

Avec les encadrements des probabilités P (NG¢ |[xFo NxDe), pour tout x € S’, pro-
posés en section 8.4, nous obtenons un encadrement de P (OIC N N—Gc) De méme, avec
Papproximation de P (NG¢ |zFe NxD¢ ), pour tout x € S’, proposé en section 8.5, nous
obtenons une approximation de P (OIC N NGC).
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8.8.2 Calcul de la probabilité d’interruption opérationnelle avec
des conditions NOGO

Il reste a calculer la probabilité de I’événement OI- N NG lors du cycle C.
Aprés avoir estimé la probabilité de I’événement NG, il est difficile d’obtenir directement
la probabilité conditionnelle d’avoir une Olsachant NG¢ (P (Olc [NG¢)). En effet, cette
derniére dépend du nombre de composants en panne et a réparer.

Le cas SM1 des Hypothéses 3.2 sur la politique de maintenance stipule que dans le cas
ou NG¢ se produit, I’ensemble des composants en panne est a restaurer.

Les actions de maintenance se déroulant en paralléle, les probabilités qu’elles entrainent
un retard sur I’'un des composants sont indépendantes.

Pour ces deux configurations, si le nombre de composants a restaurer est connu, la
probabilité conditionnelle P (OIo |[NG¢) lest aussi. Dans plusieurs cas particuliers, il est
possible de répondre directement a la question comme le montre la remarque suivante.

Remarque 8.5 (Systémes avec une architecture k-out-of-n) :

Dans le cas d’une architecture k-out-of-n (redondance magoritaire de n — k + 1 éléments
parmi n) formée de composants identiques, avec k > 1, l’événement NG¢ se produit
quand k composants sont en état de panne lors du cycle C. Il faut donc restaurer les k
composants identiques durant ce cycle. Comme les réparations sont effectuées en paralléle,
avec I’Hypothéses 3.2 SMJ , la probabilité d’avoir une OI sachant NG¢ est

P(OI¢|NGe)=1—(1— P (20Ic|..xF))F
avec pour tout composant x du systeme :

P (:L’O[C |£L’Fc) = P(:L’OIC |NGC N ZL’FO N I’Dc)
P (z0Ic |[NGenaDe)

L’événement Ol N NG peut se décomposer par I'union d’événements suivante :

OlcﬂNGc = <U ZL’OICmNGcﬂ (I’Fcﬂl’Dc)> U (U I’OlcﬂNGcﬂl'Dc)

xS’ zeS

ou soit 'Ol fait suite a la maintenance sur le composant qui vient de défaillir, soit sur
un composant déja en état de panne au début du cycle. Nous allons nous servir de cette
décomposition pour établir les calculs suivants.

Bornes de la probabilité d’OI sachant les conditions NOGO

L’événement NG provient obligatoirement d’une coupe minimale de 1’AdD associé.
Donc les composants a restaurer au minimum sont ceux contenus dans la ou des coupes
minimales qui entrainent NG¢. Soit MC?, 1 < i < k, une coupe minimale de ’AdD de
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NG, en tenant compte de la défaillance du composant y € MC* N S’ au cours du cycle
C, nous avons :

P(OIcNMCENyFe) = P(OIc|MCLNyFe) x P(MCLNyFe)

> (1— 11 (1—P(xOIc|...ch))> x P (MC{NyFe)

zeMC?

et donc, si P (MCEL NyFg) # 0, cela implique pour la probabilité conditionnelle I'inégalité
suivante :

P(Ol¢|MCENyFe) > 1= [ (1—-P(OIc|..yFe)) .

zeMC?

Par la suite, en décomposant NG¢ N yFg, on obtient :

P(OI¢|NGeNyFe) > min <1— 1T (1—P(x010|...ch))> .

1<i<k
yeMCins’ zeMC?

Donc, la probabilité de I’événement OI- N NG est minorée par la relation :

P(OIc|INGe) > Y min (1— 11 (1—P(x010|...ch))> x P(NGeNyFe) .

yeS ye MCiNS' zEMC?

(8.28)

Sur un systéme qui se trouve en conditions NOGO, nous supposons I’Hypothése 2.1
qu’au plus un seul composant peut défaillir durant le cycle C'. Cela entraine que les compo-
sants dont la perte entraine obligatoirement un NOGO et qui ne viennent pas de défaillir,
sont en état de marche et donc ne sont pas a restaurer. Il s’agit de tous les composants
dont la défaillance constitue une coupe minimale du premier ordre de I’AdD des conditions
NOGO!. L’ensemble des composants a restaurer sera constitué du composant qui vient
de défaillir et, au plus des composants inclus dans les coupes minimales d’ordre 2.

Soit Enogo 'ensemble des composants dont la défaillance constitue une coupe minimale
d’ordre 1.

Suivant le composant y € S’ qui vient de défaillir au cycle C', la probabilité conditionnelle
de l'occurrence d'une Olsachant NG¢ et yFo N yDe est majorée par :

P(OIc|NGenyFenyDe) <1—(1=PyOIc|.yFe)) x [ (1 -P(@0Ic|..yFc))
z¢EnoGo
en considérant les réparations sont effectuées en paralléle et en utilisant la formule de

Poincaré.

Cette dernieére majoration nous amene a chercher des bornes directes de 1’événement

Olc N NGe.

ICes composants sont aussi appelés abusivement NOGO en aéronautique.
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Bornes de la probabilité d’OI avec des conditions NOGO

Une majoration de I’événement OI- N NG est donc :

P(OIcNNGe) < Y P(OI¢|NGeNyFe) x P(NGeNyFeNyDe)
yes’

IA

T 1—(1-PyOIc|.yFe)) x [ (1 —P(@0Ic|..yFc))

z¢ENoGO
yes’ #

x P (NGe NyFe)

IA

T 1—(1-PyOIc|.yFe)) x  J[ (1 —P(@0Ic|..yFc))
z¢ENoGO

xP (NG¢ lyFo) P (yFe lyDe) P (yDe)

yes’

et nous obtenons la majoration de la probabilité d’interruption opérationnelle avec condi-
tions NOGO lors du cycle C' suivante :

POIcnNGe) < 3 |1 PlwOlelyle)) @H (1- P (20lc |..yFc))

xP (NG¢ lyFe) P (yFe lyDe) P (yDe)

yeSs’
(8.29)

L’occurrence d’une Ol avec ’événement NG se décompose par rapport aux compo-
sants en état de panne lors du cycle C' et qui peuvent provoquer un retard. L’événement
se décompose par la formulation suivante.

OIC N NGC = U ZL’OIC N NGC N ([L’FC N ZL’Dc)
zeS’
U ZL’OIC N NGC N [L’DC
z€eS
= U SL’OIC N NGC N (LL’FC N SL’Dc)
zes’

U USEOICmNGcﬂLL’DcﬁchﬁyDC .

€S yes’

yFT

Il ne s’agit pas d’une union d’événements disjoints, mais la somme fournit la majoration
suivante :

> " P(20Ic|..aFc) P(NGe |[vFe NaDe) P (xFc [¢De) P (xDe)
zeSs’
+3°3 " P(20Ic¢|..yFo) P (NGe NwDe NyFe NyDe)

TE€S yes’

yFT

P(0IcNNG¢) <

(8.30)

153



8.8 Bornes et approximation de la probabilité d’interruption
opérationnelle

Avec cette méme formulation de I’'événement OIo N NG¢, sa probabilité peut étre
minorée par la probabilité qu’un composant soit en état de panne et entraine le retard,
en prenant l'inégalité suivante :

P(I’Olc|l’Fc)P(NGC |£L’FcﬂZL'Dc)P(ZL’FC |1’D0)P($Dc)
P(OfcﬂNGc) > mag( —|—ZP(SL’OIC|...yFC)P(NGcﬁl’DcﬂchﬂyDc)
e

yes’/

y#
(8.31)

Approximation de la probabilité d’OI avec des conditions NOGO

Aprés avoir trouvé des bornes pour ’événement Ol N NG, il faut trouver une ap-
proximation pertinente de cet événement. En considérant qu'une OI est due a la restau-
ration d’un composant x, suite & 'apparition de la défaillance d’un composant ¥, nous
avons la décomposition de I’événement suivante :

O[C N NGC = U ZL’O[C N NGC N ((ZL’FC N ZL’Dc) U ZL’D0> .

zeS

Par un développement analogue a celui de I’événement NG¢, une Ol peut arriver seule-
ment si un FDEassocié a la défaillance d'un composant apparait durant le cycle en cours.
Et, en utilisant ’événement NG, nous obtenons le développement suivant :

OfcﬁNGc = U SL’OfcﬁNGcﬂ(l’Fcﬁl’Dc)U ULL’OfcﬂLL’Dcﬁ U NGcﬁ(chﬁyDc)

zeSs’ zeS yes’
yFx

Soit OI} = U xOIc N NGe N (zFe NxDe) Pévénement représentant 'occurrence d’une

zes’
Ol due a la restauration, sous conditions NOGO, du composant dont la défaillance vient

de se produire.

Soit OIZ = U 2Ol NzDe N U NGe N (yFeNyDe) | événement représentant

€S yes’/
yFT
I’occurrence d’'une Ol due a la restauration, sous conditions NOGO, d’un composant en

état de panne au début du cycle.

Ces deux événements ne sont pas disjoints, car la restauration de deux composants peut

entrainer une interruption opérationnelle, toutefois nous avons 'inégalité P (Ol N NG¢) <
P(OIL) + P (OI2) .
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La probabilité de I'événement O} est :

p(O1t) = P ( |J 20Ic " NGen (aFen ch)>

zeSs’

= Y P(zOIcNNGeN (zFeNxDc))

zes’

= Y P(x0I¢|NGenaFeNzDe) P (NGe|xFe NxDe) P (vFe [xDe) P (xDe)
zes’

= Y P(x0I¢|..xFc) P (NGe|aFe N aDe) P (vFg |xDe) P (zDc) .
zes’

La probabilité de I'événement OIZ, est :

p(o1) = P||J20IcnzDen | | NGenyFenyDe

eSS yes’/

y#T

— ZP UxOICﬂchﬂNGcﬁchﬁyDc

yes’ z€S
T#Y

S ZZP(LL’OI@|ch)P(mﬂNGcﬂchﬂyDc) .

yeS’! zes
T#Y

On utilise ce majorant comme une approximation de la probabilité de I’événement
OIZ% en utilisant dans la relation (8.21) en section 8.5 'approximation de la probabilité
P (:ch NNGeNyFeN yDc). On obtient :

k
P(O1Z) ~ > > P(aOIc|.yFe)P(zDc) | 1=]] | 1= [] P(Dc) | x Lyenc:

yeS’ zes i=1 2EMC?
THy 2FT,2 7Y

Au final, on obtient une approximation de la probabilité de I’événement Ol N NG¢
suivante :

P(OIcNNGc) ~ P(0I4)+ P (013) . (8.32)

Les inégalités établies couvrent I’ensemble des événements lors d’un cycle. Dans la
prochaine section, nous reprenons ces inégalités pour établir un schéma itératif complet
du calcul des bornes et approximations des indicateurs de fiabilité en service et de fiabilité
opérationnelle.
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8.9 Schéma itératif complet de calcul des bornes et ap-
proximations

Déduite des inégalités et approximations des précédentes sections, nous proposons
maintenant une méthode itérative pour calculer les bornes et approximations des proba-
bilités liées au indicateurs de fiabilité en service P (NG¢), P (ADMc¢) et P(RDM¢) et
des probabilités d'interruption opérationnelle P (OI), pour chaque cycle C' qui dépendent
seulement des probabilités données en entrée du modéle et des bornes et approximations
des probabilités d’états de panne et de marche de chaque composant au début d’un cycle.
Au final, pour permettre 'itération suivante du calcul, les expressions des bornes et ap-
proximations des probabilités d’état de panne et de marche de chaque composant pour le
début du cycle suivant sont données.

Les bornes et approximations des indicateurs de fiabilité en service sont obtenues par
les relations suivantes :

UB(NG¢) = > UB(NG¢|aFenxDe) P (zFe |¢De) UB (xDc) (8.33)
zeSs’

LB (NG¢) = Y LB(NG¢|zFeNzDc) P (vFc |xDe) LB (xDc) (8.34)
zes’

AP (NG¢) = > AP (NGc|xFoNaDe) P(xFc |¢De) AP (xDc) (8.35)
zes’

~ (8.36)
“ (8.37)
zesS’

(8.38)

zeSs’

(8.39)

zeSs’

(8.40)

zes’

(8.41)
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avec
[I vB (yDe)
k yel;ﬁ!Ci
B(N FeNzDe) = 7 Lpenc 42
UB(NG¢ |xFecNxD¢) ; LB (zDg) zeMC (8.42)
p
LB (NGe¢ |zFoNaDe) = 1->" TI UB®uDc) Logrirs (8.43)
j=1 ye M PJ
k
AP (NG¢|zFeNaDe) = 1-T[|1- TI AP (¥Dc) | Leersc: (8.44)
i=1 ye]\;_{ci
YFx

qui sont obtenues a partir des inégalités (8.15) et (8.17) de la relation (8.20).

Les données en entrée du modéle sont les probabilités P (xF¢ |xD¢ ) qui sont connues
pour tout x € S et tout C tel que 1 < C' < N, a partir des développements de la section
4.3, et les données initiales des probabilités d’états de marche et de panne au début de la
mission pour chacun des composants = € S, P (zD).

Les bornes et approximations précédentes peuvent donc étre calculées depuis les don-
nées en entrée du modéle car les bornes des probabilités d’états UB (zD¢), UB (E),
LB (zD¢) et LB (m) sont obtenues facilement pour tout x appartenant a S et tout C'
par les formules suivantes.

Lorsque le composant 2 est muni d’un systéme de surveillance, € S’, de la relation
(8.11) dérivent les bornes suivantes :

UB (zD¢) — LB (NGo NDg)

+P (ADMC ‘N—GC N SL’FC N SL’Dc)
X (1—LB (NGC |LL’FcﬁSL’Dc)) ’
XP (xF¢|xDe)UB (2D¢)

UB (zDci1) =  P(xlc) X (8.45)

LB (zDc) — UB (NGe N zDg)

+P (ADM¢ |NGeNaFeNaDe)
X(l—UB(NGC|ZL'Fcﬂl’Dc)) ’
x P (ZL’FC |£L’Dc) LB (I’Dc)

LB (tDon) = P (vlo) x (8.46)

AP (zDg) — AP (NGe N 2Dg)

+P (ADMC }N—GC N LL’FO N SL’Dc)
X (1 — AP (NGC |:L’FC N I’Dc))
XP(ZL’FC |1’D0)AP (ZL’Dc)

AP (zDoyy) = P (vlo) x (8.47)
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Et lorsque la panne du composant = n’est pas détectable, x ¢ S’, de la relation (8.12)
dérivent les bornes suivantes :

—— — UB (zD¢) — LB (NGe NzDe)

UB (2Dcy1) = P (zIc) x ( +P (2Fe [3De) UB (zD¢) (8.48)
. — (LB (zD¢) - UB (NGe N2D¢)

LB (¢D¢y1) = P (zlc) x ( P (tFexDe) LB (xDc) (8.49)
B — AP (zD¢) — AP (NGe NxDc)

AP (Do) = P (o) x ( A ome) Aragen (8.50)

avec
k H ;eMC;’Z UB (E)
7\ _ — N ZFET,ZFY )
UB (NGeNnzDe) = UB (zDc) ;P(yFC lyDe) ; L5 (4D Lyenc
yF#x
(8.51)
B(NGenzDg) = > P(yFclyDe)LB (yDe) LB (zDc) (8.52)
P(yFclyDc)
_Z Z min <UB (yDC)< I] vsB (ZDC)) .UB (m))
;ic x y;EMPJ 2EMPI
AP (NGecnaDe)
k
= AP (zDc) | Y P(yFolyDe) AP (yDc) H - [I AP (=Dc) | x Lyenc:
(8.53)

qui sont obtenues & partir des inégalités (8.16) et (8.18) de la relation (8.21).

En gardant en téte que, a ’aide du complémentaire de I’événement z D¢ et la relation
LB (m) <P (m) <UB (m), nous avons les égalités: UB (zD¢) = 1— LB (m)
et LB (m) =1—UB (xD¢). De méme, ’approximation de la la probabilité de 1'évé-
nement x Do s’obtient avec AP (m) =1— AP (xD¢).

Dans le cas ou Ol _Risk = Air__Interruption, il faut évaluer la probabilité d’interrup-
tion de vol lors d’un cycle. Les bornes et approximations des probabilités d’interruption
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de vol sont obtenues, a partir de (8.22) par les relations suivantes :

UB(Alg) = Y P(0< AL < FLo|NGeNaFo)UB(NGe |wFe NxDe) P (vFe [#De) UB (xDe) |

zes’
(8.54)
LB (AIC ZP 0 <z4m < FLc‘NGcﬁLL’Fc)LB (NGO|SL’FcﬂLL’Dc) (S(,’Fc‘l’Dc)LB (SL’Dc) s
xS’
(8.55)
AP(Alc)= > P(0< A% < FLo|[NGeNaFe) AP (NGe |xFo NaDe) P (vFe |xDe) AP (zDc) .
zeS’
(8.56)

Les probabilités, P (0 < A% < F Lo |[NGe NxFe), pour tout x € S’ sont les seules in-
connues des relations précédentes, pour un cycle C'. Elles sont évaluées a partir des calculs
de probabilités issus des relations (8.1) et (8.4).

Les expressions des bornes et approximation de probabilité d’Ol sont obtenues en
scindant I’événement qu’une interruption opérationnelle se produit au cycle C', Ols, avec
ou sans conditions NOGO.

A partir de I’égalité (8.27), les bornes et I'approximation de la probabilité d’Ol sans
conditions NOGO découlent directement :

{ P (z01c|.) P (ADMp |.) ]

+P (201 |..) (1 — P(ADM |z.))

zeS" X (1 — LB (NGC ‘LL’FO N S(,’Dc)) P (LL’FC N LL’Dc) UB (SL’Dc)
(8.57)

UB (Olc N NGg) =

- [ P (z0I¢|.)P(ADM¢ |z.) }
B(OIcNNGe) = Y | +P(x0Ic|.) (1 - P(ADMc|x.))
zes’ X (1 —UB (NGC |1’FC N ZL’Dc)) P (ZL’FO N I’Dc) LB (I’Dc)
(8.58)

+ xOIc ( P (ADMc |2.))
z€S ’ (1 AP NGC ‘SL’FC N S(,’Dc)) P (LL’FC N LL’Dc) AP (SL’Dc)
(8.59)

AP (01N NGg) =

Remarque 8.6 :
Dans algorithme de calcul, pour chaque composant x du systéme, les quantités :

P (20I¢|.) P(ADM¢ |2.) + P (2OIc|..) (1 — P (ADM |2.))

ne seront calculés qu’une fois lors du cycle C. De plus, pour chaque composant x € S" du
systeme, les quantités :

- (1 — LB (NGC |£L’FC N :L’DC)) P (ZL’FC N I’Dc) UB (ZL’Dc),

- (1 —-UB (NGC |£L’FC N ZL’Dc)) P (ZL’FO N I’Dc) LB (ZL’Dc),
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- (1 — AP (NGC |£L’FC N ZL’Dc)) P (ZL’FO N I’Dc) AP (I’Dc),
sont déja calculées dans les évaluations respectives de UB (ADMc), LB (ADM¢) et AP (ADM¢).

Pour I’évaluation des bornes et de ’approximation de la probabilité d’interruption
opérationnelle avec conditions NOGO, P (OIc N NG¢), le probléme peut étre scindé en
deux cas.

Tout d’abord, & partir de la Remarque 8.5, lorsque le systéme est formé d’une architec-
ture bien connue k-out-of-n formé de n composants identiques, le calcul de la probabilité
P (OIc |NGe) est direct en utilisant la relation :

P(OI¢|NGe) =1— (1 — P (201 |..xFc))" .

et les bornes supérieures, inférieures et 'approximation de la probabilité de conditions
NOGOlors du cycle C. Nous avons donc, dans ce cas particuliers, les relations suivantes :

UB (Ol N NGe) = P (Ol |NGo)UB (NGe) (8.60)
LB(OIcNNG¢) = P (Ol¢|NG¢) LB (NGe) (8.61)
AP (OIo N NG¢) = P (Ol |NGe) AP (NG) . (8.62)

Dans le cas général, les relations (8.29) et (8.30) fournissent deux majorations de la
probabilité d’interruption opérationnelle avec conditions NOGO lors du cycle C'. La borne
supérieure de cette probabilité est le minimum issus de ces deux majorations :

UB (OIo N NG¢)

3 (1 —(1-P@yOIc|..yFe)) [] (1—-P(OIc |...yFC))>
, ¢ NOGO

yes xUB (NGC |ch)P(ch|yDc)UB (yDc)

= min > P (20Ic|..aFc)UB(NGe |[vFe NaDe) P (xFe [¢De) UB (xDe)

zeSs’

+> > P (20Ic|..yFe)UB (NGe N2De NyFe NyDe)

zeS yes’

yFx

Y

(8.63)

De plus, les relations (8.28) et (8.31) fournissent deux minorants de la probabilité

d’interruption opérationnelle avec conditions NOGO lors du cycle C. La borne inférieure
de cette probabilité est le maximum des deux :

LB(Olo N NGe)
min 1<i<k (1 - H (1 - P(SL’OIC ‘ch))> LB (NGC N ch) y
yes’ yeMer xeEMC?
= max P (zOlI¢|..xFc)UB (NG¢ |tFe NxDe ) P(xFo |xDe) UB (xD¢)

maSX +ZP(LL’O]C‘yFC)UB (NGcﬂl’DcﬂchﬂyDc)

TE
yes’
y#T

(8.64)
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Enfin, la relation (8.32) permet d’établir une approximation de la probabilité d’inter-
ruption opérationnelle avec conditions NOGO :

AP (OIo N NG¢)
Y " P(20I¢|..xFc) AP (NG |xFe N aDc) P (vF¢ |xDe ) AP (zDc)
zesS’
e L k L
> > P@OIc|.yFe)AP (zDe) |1 =[] |1— JI AP (:Dc) | x Lyenrc:
y€S’ z€s =1 2EMC'
T#Y z#x,27Y

(8.65)

Remarque 8.7 :

Les bornes inférieures LB (Alc), LB (Olc N NG¢) et LB (OIC N N—Gc) des probabilités
d’interruption de wvol et d’interruption opérationnelle avec ou sans conditions NOGO ne
sont utiles ici que pour étre comparées a ’approrimation de ces probabilités. En effet, pour
valider les exigences quantitatives sur les indicateurs de taux d’interruption opérationnelle,
il suffit d’avoir les bornes supérieures de ces probabilités.

Remarques 8.8 :

1. Pour des cycles C et C' qui sont de durées identiques, ce qui est en général le cas
pour la plupart des missions, pour un composant x € S donné, nous avons les égalités
des probabilités :

- (LL’FC ‘LL’Dc) =P (LL’FC/ ‘LL’DC/),

- P(O < A%« < FLC ‘NGcﬂLL’Fc) = P(O < Ag, < FLC/ |NGC/ ﬂSL’FC/), SZO]_RZS/{Z =
Awr_ Interruption,

- P(ZL’OIC |) = P(ZL’O[C/ |),

- P(ZL’OIC |) = P(ZL’OIC/ |),

- P(SL’OIC ‘ch) = P(SL’OIC/ ‘yFC/)

Elles ne sont donc pas a calculer & chaque cycle.

2. De méme, pour deur composants identiques x ety du systéme, sur un cycle C', nous

avons les égalités de probabilités :

- (vFc|zDo) = P (yFe lyDe),

- P(ADM¢ |[NGe NaFeNaDe) = P (ADMc [NGe NyFeNyDc),

- P(0< AL <FLc|NGeNaxFo)=P(0<AL < FLc|NGeNyFe), siOI_Risk =
Awr_ Interruption,

- P(20Ic|.) = P (yOlc|.),

- P(zOI¢|..) = P (yOl¢|..),

- P(2Ol¢|..2F¢) = P(yOlc|..2Fc), z € S, avec seulement deux cas différents
stz a un impact ou non sur la sécurité.

Les calculs ne sont donc pas a refaire dans le cas de composants identiques.

Le schéma itératif de cette section permet d’aboutir a un encadrement et une approxi-
mation des probabilités P (NG¢), P (ADMc), P (RDM;), pour chacun des cycles C' en
partant du premier. De plus, lors de chaque itération, on obtient un encadrement et une
approximation des probabilités d’interruption de vol, P (Alg), et d’interruption opéra-
tionnelle, P (OlI¢). Pour les expérimentations numériques, nous appellerons ’algorithme
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8.9 Schéma itératif complet de calcul des bornes et
approximations

permettant le calcul des bornes BA; et celui permettant les approximations AP;.
Dans la prochaine partie, nous reprendrons ces résultats pour étendre le modeéle pour une
évaluation des indicateurs de disponibilité & partir de la phase de définition.
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Chapitre 9

Extension du modéle a partir de la
phase de définition

Le chapitre précédent a fourni une résolution pour une évaluation lors de la phase de
conception. Dans ce chapitre, nous proposons une extension de la méthode de résolution
qui prend en compte ’ensemble des parameétres accessibles a partir de la phase de défini-
tion.

Lors de la phase de définition des systémes, une connaissance approfondie de la répar-
tition des fonctions du systéme par Line Replacable Unit (LRU) peut modifier arbre de
défaillances associé aux conditions NOGO.

De plus, plusieurs types de paramétres sont a intégrer.

— Le domaine de détection d’une défaillance et le domaine d’apparition possible d’un
FDE peuvent modifier le calcul de la probabilité d’apparition d’'un FDE lors d’un
cycle.

— L’intervalle de rectification de la panne suite & l'application d’une maintenance
différée est une nouvelle donnée. La probabilité de fin d’acceptation d’un mode
dégradé suite a une maintenance différée modifie I’expression de la probabilités d’état
de panne au début d’un cycle.

— La donnée des temps moyens pour chacune des actions de maintenance corrective
permet d’obtenir une distribution plus fine des temps de maintenance.

— Enfin, les intervalles de maintenance possible au sol et les intervalles d’utilisation
d’une fonction au sol pour chaque composant du systéme et chaque cycle influencent
les délais logistiques suite a I’apparition d'un FDE.

En plus des indicateurs précédents, cette extension doit fournir, pour chaque cycle C'

d’une mission donnée, 1’évaluation :

— d’un encadrement et une approximation de la probabilité d’annulation de vol, P (C'N¢),
et de la probabilité de retard, P (DY¢),

— d’une approximation du temps moyen de retard sachant le retard, EPYcl (Ry).

En se basant sur les développements analytiques du chapitre précédent, nous présen-
tons dans ce chapitre les expressions analytiques des indicateurs de disponibilité & partir
de ’hypothese de 'apparition d’au plus un FDE par cycle et en utilisant les ensembles
minimaux de ’AdD des conditions NOGO. Ces expressions tiennent compte, pour chaque
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9.1 Formules récursives pour les probabilités des événements
traduisant la fiabilité en service

cycle, du calcul des probabilités :
— d’apparition d'un FDE lors d’un cycle ainsi que durant la phase de vol,
— d’annulation d’un vol sachant I'obligation de restaurer un composant,
— de retard sachant la procédure de maintenance a effectuer.

La démonstration de leurs évaluations est donnée en annexe E.

Dans une premiére section, nous présentons les développements analytiques des pro-
babilités liées a la fiabilité en service, des probabilités d’état de panne d’un composant
au début d’un cycle et des probabilités d’interruption de vol. Nous proposons, dans une
deuxiéme section, un encadrement et une approximation de la probabilité de fin d’accep-
tation d’'un mode dégradé. Dans une troisiéme section, nous développons les expressions
analytiques des probabilités d’annulation et de retard ainsi que ’espérance du temps de
retard sachant qu’il y a retard. Enfin, dans la derniére section, nous reprenons le schéma
itératif du chapitre précédent afin d’y inclure les modifications.

9.1 Formules récursives pour les probabilités des évé-
nements traduisant la fiabilité en service

Dans cette section, en supposant que les probabilités d’état des composants au cycle
C' sont connues pour chaque composant x de .S, nous rappelons le développement analy-
tique des trois probabilités P (NG¢), P (AM D¢), P (RDM¢) de fiabilité en service. Pour
obtenir un processus itératif, nous développons I’expression de la probabilité P (zDcy1)
pour tout x de S. Cette derniére expression est modifiée en tenant compte d’un nouvel
événement possible : la fin d’acceptation d’'un mode dégradé et ’application d’une main-
tenance différée.

Pour rappel, nous notons zA¢x ’'événement qu’'un FDE lié a la défaillance du composant
x apparaisse lors du cycle C. De facon générale, la probabilité d’apparition d’'un FDE lors
d’un cycle C' se produit si la défaillance se produit au cycle C' — 1 et la détection est
effective aprés la borne maximum de l'intervalle d’annonce ou si la panne se produit au
cycle C' et la détection est effective avant la borne maximum de I'intervalle d’annonce.
Donc, nous avons le développement suivant :

P (I’AC) = P (:L’AC |£L’FC_1)P (I’Fc_l N ZL’Dc_l) + P (ZL’AC |£L’Fc) P (:L'FC N ZL’Dc) (91)

Les probabilités P (xFo_1 |xDc_1) et P (xF¢ |xDe) sont connues a partir du calcul
de la probabilité de défaillance 4.1 établie a la partie précédente.
De plus, les probabilités P (xD¢) et P (m) sont supposées connues pour tout x € S au
début du cycle C.
Enfin, le calcul des probabilités conditionnelles P (vAc |xFo_1) et P (zAc |xF¢) est pré-
senté en annexe E.

Soient S I’ensemble des composants du systéme et S’ ’ensemble des composants munis
d’un dispositif de surveillance. Les équations des trois probabilités P (NG¢), P (AM D¢),
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9.2 Bornes et approximation de la probabilité d’application d’une
maintenance différée sur un composant

P (RDM¢) de fiabilité en service sont inchangées par rapport au chapitre précédent, en
remplacant I’événement zFc N xDe par xAc :

P(NGe¢)=>_ P(NGclzAc) P (zAc) (9.2)

zes’

P (ADM |[NGc NzAc)
P(ADMc) =) | x(1—P(NGclzAc)) (9.3)
zes’ \ X P (rAc)

P (RDM |[NGc NzAc)
P(RDMc) = Y | x(1—-P(NGc|zAc)) : (9.4)
zes' \ X P (zAc)

La valeur de la probabilité de ’occurrence d’une maintenance préventive sur le com-
posant x, ’événement xlo, est binaire et dépend seulement du cycle C' :

1 si,
P(zle) = { 0 sinon.
Finalement, en accord avec ’arbre des événements de la figure 5.4 page 101 pour un
composant x muni d’un dispositif de surveillance, = € S’, ’événement

9.2 Bornes et approximation de la probabilité d’appli-
cation d’une maintenance différée sur un compo-
sant

L’événement xt Mo N NGe NxDe correspond tout simplement & ’événement xMe. La
probabilité de ’événement xMq doit donc étre encadrée pour tout x appartenant a S.
Avant cela, la remarque suivante limite ’application de cet encadrement.

Remarque 9.1 :

A partir de UHypothése 5.7 page 97, nous supposons que la maintenance différée sur
un composant xr du systeme intervient lorsque celui-ci est en état de panne depuis un
nombre de cycle égal o Fin_ADM (x,C). Si le cycle C de la mission est inférieur a
Fin_ ADM (z,C), il ne peut y avoir de maintenance différée. En effet, il s’agit du cas ot
le temps écoulée du début de la mission au cycle en cours est plus petit que 'intervalle de
temps prévu pour la rectification de la panne.

Les calculs des bornes et de 'approzimation de la probabilité P (xMc) ne seront donc
effectués que sous la condition Fin_ ADM (x,C) > C.

Lorsque la condition provenant de la remarque précédente est remplie, il faut donc
évaluer la probabilité de I’événement M. Suivant la méme démarche que dans la section
précédente, nous présentons dans cette section une majoration, une minoration puis une
approximation de la probabilité P (zM¢) pour tout = appartenant a S lors d’un cycle C,
en supposant connues les probabilités :

165



9.2 Bornes et approximation de la probabilité d’application d’une
maintenance différée sur un composant

- P (m) pour tout cycle i tel que 1 <17 < C et tout y € S,

— P (yA;) pour tout cycle i tel que 1 <i < C et tout y € 5.
De plus, on dispose d’un encadrement et d’une approximation des probabilités P (N—GZ |xAZ)
et P (N—Gzﬂx—DZ) pour tout cycle 7 tel que 1 <7 < C et tout y € 5.

Enfin, 'événement x M intervient :

— si la défaillance de = est apparue au cycle C' — Fin_ ADM(x),

— si les conditions ne sont pas NOGO et que le mode dégradé a été accepté au cycle
C — Fin_ADM/(x)

— et siil n’y a pas eu de conditions NOGO du cycle C' — Fin_ ADM (z) + 1 au cycle
C.

Nous avons donc la décomposition suivante :

c
rMg = ﬂ NG; | NADMcNNGe—pin apm@) TAC—Fin_ ADM@E) - (9-5)
i=C—Fin_ ADM(z)+1

Bornes supérieures de la probabilité d’application d’une maintenance différée
sur un composant

L’événement correspondant a ’application d’une maintenance différée sur le compo-
sant x au cycle C est donc inclus dans I’événement que le FDE lié & la défaillance du
composant x se produise au cycle C' — Fin_ADM (z), que les conditions NOGO ne se
sont pas réalisées et que le mode dégradé soit accepté. Donc :

Mo C ADMc N NGeo_rin_aDM(z) NV TAC—Fin_ ADM(x) -
D’ou la majoration de la probabilité de I’événement xMq suivante :
P(zMc) < P(ADMc|NGc_fin_apm(@) N TAc—Fin_apm)) (9.6)

XP (NGe—pin_apm(a) |TAc—Fin_apM@))
XP (2Ac—Fin aDM@)) -

Bornes inférieures de la probabilité d’application d’une maintenance différée
sur un composant

La relation 9.5 induit qu’aucune condition NOGO ne s’est réalisée durant les cycles
C—Fin ADM(z)+1acC.
Si aucune défaillance d’un composant y différent de x ne s’est produite au cycle 4, I'évé-
nement NG, n’a pu se produire. Donc I'événement «Aucune défaillance d’un compo-
sant y # x n’est apparue au cycle i» est inclus dans NG;, pour tout cycle i tel que
C—Fin ADM(z)+1<i<C.
Lors d’un cycle ¢, la probabilité qu’aucune défaillance d’un composant différent de =z
n’apparaisse durant le cycle ¢ est :

P («Aucune défaillance n’est apparue au cycle i»)

:1_ZP(?/Ai)-

yFT
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9.2 Bornes et approximation de la probabilité d’application d’une
maintenance différée sur un composant

Et a partir du raisonnement précédent, nous obtenons 'inégalité :

P (LL’Mc)

> H P («Aucune défaillance d’un composant n’est apparue au cycle i»)
i=C—Fin_ADM (x)+
x P (ADMC INGc_pin_apm@) N TAc—Fin_ ADM@))
(NGC Fin ADM(z ‘SL’AC Fin ADM(w))
XP (xAC' Fin_ADM/((x)

> H (1 -y P (yAz-)>
i=C—Fin_ADM (x)+ y#xT
xP (ADMC INGc_pin_apm@) NTAc—Fin_apM())
P (NGo—rin_apm() |TAc—rin_ap))
><P (zAc—pin_ ADM@)

(9.7)

Pour avoir des bornes a partir des relations 9.7 et 9.7, nous utilisons les encadrements

des probabilités P (NG, NzD;), i = C — Fin_ADM(z) + 1...C, issus de la section
précédente.

Remarque 9.2 :

Lorsque le mode dégradé a été accepté au cycle C — Fin_ ADM (x) et qu’aucune condition
NOGO n’est apparue lors des cycles C— Fin_ ADM (x)+1 a C, le composant x est resté
en état de panne des cycles C — Fin_ ADM(x) +1 a C. D’ou l’égalité :

C C
i=C—Fin_ADM (z)+1 t=C—Fin_ADM (z)+1

De plus, nous avons [’égalité :

D pin_ apM(z)+1 N TDo_pin_ ADM(2)
= ADMc N NGe—rin apM(z) NV TAc—Fin aADM(z) N TDo—pin ADM(x)
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Nous obtenons donc ’approximation suivante.

P (I’Mc)
C —_—
=P ﬂ NG; | NADMc N NGeo—pin apM@) N TAc—Fin ADM()
i=C—Fin_ADM(z)+1
c
=P N NG | |#Dc-pin_apm@)+1

i=C—Fin_ ADM(z)+1
XP (ADMc N NGc_pin_apm(z) N TAC—pin_ADM@E))
c

H P (NG;NaD; |tDc_pin_apmz)+1)
i=C—Fin ADM(z)+1
x P (ADMC NNGe_Fin ADM(@) N xAC—FiniADM(m))
c

Q

Q

0 reaom)
i=C—Fin ADM(z)+1
XP (ADMc N NGc_pin_apm(z) N TAC—pin_ADM@E))

(9.8)

La encore, dans la relation 9.8, pour avoir une approximation de cette probabilité, nous

utilisons les approximations des probabilités P (NGi N xDi) , i =C—Fin_ADM (x) +
1...C, issues de la section précédente.

9.3 Probabilités des événements caractérisant la dispo-
nibilité

Les événements amenant a une Ol se décomposent en deux cas différents : les annu-
lations de vol et les retards. Comme explicité précédemment, une maintenance corrective
d’urgence intervient au cycle C' quand un FDE apparait durant ce cycle, le systéme ou la
fonction se trouve alors dans deux cas disjoints :

— le systéme ou la fonction n’est pas en condition NOGO, la maintenance ne s’ap-
plique alors seulement que sur le composant dont le FDE lié & sa défaillance vient
d’apparaitre. De plus, seul un retard peut se produire car il n’y a pas d’annulation
du vol possible.

— le systéme ou la fonction est en condition NOGO, I’événement NG¢ se produit
sans interruption du vol, Al, il y a une possibilité d’annulation du vol (C'N¢) et
I’ensemble des composants en état de panne est a restaurer.

Les développements sont présentés en considérant qu’il n'y a pas d’interruption de vol,
OI Risk = Ground_Interruption, et nous considérons uniquement I’événement NG.
Dans le cas ou OI Risk = Air_Interruption, les développements sont identiques en
remplacant NG par NG N Alo. En effet, la distinction des deux événements est faite
par le moment d’apparition du FDE.

Dans cette section, nous allons encadrer et approcher les probabilités des différents cas
d’Ol. Les développements analytiques permettant le calcul des bornes et approximations
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9.3 Probabilités des événements caractérisant la disponibilité

sont établis de maniére analogue a ceux de la partie précédente sur les probabilités d’OI
(voir en section 8.8), en prenant pour hypothése qu’au plus un FDE peut apparaitre au
cours d’un cycle.

Nous commencons, dans la premiére sous-section, par développer un encadrement et une
approximation de la probabilité d’annulation de vol avec NOGO. Dans la deuxiéme sous-
section, nous exprimons la probabilité de retard sans NOGO, due a la procédure de
maintenance sur un seul composant. Puis, en troisiéme sous-section, nous développerons
un encadrement et une approximation de la probabilité de retard avec NOGO a partir
de considérations sur les éléments a restaurer. Enfin, dans une derniére sous-section, nous
utilisons les approximations établies pour fournir une estimation du temps de retard moyen
sachant qu’il y a retard.

9.3.1 Calcul de la probabilité d’annulation du vol

L’hypothése SM1 des Hypotheéses 3.2 sur la politique de maintenance stipule que dans
le cas o NG se produit, tous les composants en panne sont a restaurer. Comme les
actions de maintenance se déroulent en paralléle, les probabilités qu’elles entrainent un
retard sur I'un des composants sont indépendantes.

De la méme maniére que pour les interruptions opérationnelles, avant d’évaluer la
probabilité d’annulation, nous déterminons la probabilité conditionnelle d’avoir une an-
nulation du vol suivant sachant 1’obligation de restaurer un composant.

Calcul de la probabilité d’annulation sachant 1’obligation de restaurer un com-
posant

Soit xC N¢ I’événement qu'une annulation du vol suivant intervienne due a I’obligation
de restaurer le composant = au cycle C.

La probabilité d’annulation de vol lié a I'obligation de restaurer le composant x sachant
qu’il est en état de panne est P (:BC'N }NGC NzDe N yAc).

A partir des Hypothéses 5.9 page 98, la probabilité d’avoir une annulation lors du
vol C' & cause du composant x sachant que les conditions sont NOGO (NG¢) suite a
Papparition d’'un FDE lié a la défaillance de y, yAc, est :

P(zCNc [INGeNyAc) = (1 — %Ressources(,c))
+% Ressources ;¢
%P (Coﬂt_CN < RV, x Coitt_DY.h™ |[NGe N yAC)

avec le retard estimé pour l'application d’une procédure de restauration sur x suite a
Papparition d’un FDE et un diagnostic de la défaillance de y qui est :

R_y:maX(O,A%jLLijLTR

Diagnostic

(z) + M* — (FD¢ 4+ GD¢ + 0,25))

ou
M = miccés (Zlf) + mgepose/Pose (l’) + m?@sts (l’) :
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9.3 Probabilités des événements caractérisant la disponibilité

Nous noterons par la suite, pour simplification : TDe = FDe + GDe + 0,25. Le
développement suivant nous permet d’exprimer la probabilité de décision d’annulation
suivant les v.a A%, LE, F4 et TH oo (2) -

P (Cott_CN < Rg x Cott_DY.h™' [NGe NyAc)

Dz Cotit CN
=P (RE > Cott DY.h-T |NGCmyAC>

=P A%_'_L%_'_Fg—i_Tgiagnostic(x) +W—TDC > % |NGCﬁyAC

Cout CN Ews
=P A%_'_L%_'_Fg—i_Tgiagnostic (y) Z W +TDC - M* |NGCﬁyAC

Les valeurs Cout CN,Cout DY.h™!, TD¢ et M= sont fixes.

Les probabilités P <Ayc + L¢ + Thiagnostic () = % +TDc — M* |NGe N yAc)
pour tout = € S et tout cycle C', sont évaluées par simulation de Monte-Carlo des va-
riables aléatoires A%, LY, FY et TH (y). La démonstration de leurs évaluations est

Diagnostic
donnée en annexe E.
La probabilité P (mC’N ‘NGC NxzDc N yAc) est notée dans la suite P (xCN |...yA¢).

Bornes de la probabilité d’annulation sachant qu’il y a des conditions NOGO

Si le nombre de composants a restaurer est connu, la probabilité conditionnelle P (C'N¢ |[NG¢)
I’est aussi. La remarque suivante est I’analogue a la Remarque 8.5 qui donne la probabi-
lité conditionnelle d’interruption opérationnelle sachant des conditions NOGO pour une
architecture k-out-of-n :

Remarque 9.3 (Systémes avec une architecture k-out-of-n) :
Dans le cas particulier d’une architecture k-out-of-n formée de composants identiques,
avec k > 1, la probabilité d’avoir une annulation de vol au cycle C' sachant NGg est

P(CN¢|NGe) =1—(1— P (2CN¢|..yAc))"
avec pour tout composant x,y du systéme

P(:L’CNC|yAC) = P(:L’CNC|NGcﬂl’Ac)
= P(2CN¢|NGenazDc) .

En utilisant la relation NG¢ = Uyes, NG¢c NyAeg, 'événement d’annulation du vol
au cycle C' se décompose comme suit :

CNC = UUl’CNcﬂNGcﬂyAC

yes’ zeS

L’événement NG provient obligatoirement d’une coupe minimale de I’AdD associé.
Donc le nombre minimum de composants a restaurer est le nombre de composants contenu
dans la ou les coupes minimales entrainant NG¢. Soit MC", 1 < ¢ < k, une coupe
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9.3 Probabilités des événements caractérisant la disponibilité

minimale de ’AdD de NG. En tenant compte de la défaillance du composant y € M C'NS’,
nous avons :

P(CNeNMCENyAc) = P(CNe |[MCENyAc) x P(MCENyAc)

> (1 — H (1— P (zCN¢ |...yAC))> x P (MCENyAe)

xeMC'?

et donc pour la probabilité conditionnelle, si P (MC4 NyFe) # 0, cela implique I'inégalité
suivante :

P(CNc|MCinyAc) = 1— ] (1—P@CNe|..yAc))

zeMC?

Par la suite, en décomposant NG N yAc, nous obtenons 'inégalité suivante :

P(CNc|NGeNyAcg) > min <<k (1— H (1—P(1’C’NC|...yAC))> :

7 /
yeMC*NS we M

Donc, la probabilité de I’événement C'No N NG est minorée par la relation :

P(CNC |NGO) > min 1<i<k <1 — H (1 — P(SL’CNC ‘yAc))) X P(NGcﬂyAc) .

Vel ’
yes ~ YEMONS 2EMCi

9.9)

Bornes de la probabilité d’annulation avec des conditions NOGO

De fagon similaire au développement de la majoration de la probabilité P (Ol N NG¢)
donnant la relation (8.29) page 153, nous obtenons une majoration de la probabilité d’an-
nulation du vol avec conditions NOGO lors du cycle C.

Soit Enoco 'ensemble des composants dont la défaillance constitue une coupe mini-
male d’ordre 1. Suivant le composant y € S’ qui vient de défaillir au cycle C, la probabilité
conditionnelle de 'occurrence d’une annulation sachant NG¢ et yAc est majorée par :

P(CN¢|NGenyAcnyDe) <1—(1—P(yCNel.yAc)) x [ (1=P(zCNc|..yAc)) .

z¢ENoGo

en considérant que les réparations sont effectuées en paralléle et en utilisant la formule de
Poincaré.

Nous obtenons la majoration de la probabilité P (C'Ne N NG ) suivante :

1—(1-PyCNe|.yAc))x ] (1=P@CNe|..yAc))

z¢ENoGO

P(CNcNNGe) < )

yes’

XP (NG¢ |lyAc) P (yAc)
(9.10)

171



9.3 Probabilités des événements caractérisant la disponibilité

De plus, de maniére similaire au développement de la majoration de la probabilité
P (OI- N NG¢) donnant la relation (8.30) page 153, nous obtenons une deuxiéme ma-
joration de la probabilité d’annulation du vol avec conditions NOGO lors du cycle C.
L’occurrence d’une annulation avec ’événement NG ¢ se décompose par rapport aux com-
posants en état de panne lors du cycle C' comme suit :

CNeNNGe = | J2CNenNNGen (zAcnzDe)

zes’

U UxCNcﬁNGcﬂchﬂyAcﬁyDc .

z€eS yes’

y#z

Il ne s’agit pas d’une union d’événements disjoints, mais la somme fournit une majo-
ration qui est :

Y P(zCN¢|..wAc) P (NG |zAc NaDe) P (xAc [¢De) P (xDe)
zes’
P (CNC N NGC) S + Z Z P (SL’CNC ‘yAc) P (NGC N LL’DC N yAC N yDc> .

x€eS yes’

y#
(9.11)

Avec cette méme formulation de I'événement C'No N NG, sa probabilité peut étre
minorée par la probabilité qu'un composant soit en état de panne et entraine une décision
d’annulation, en prenant I'inégalité suivante :

P(LL’CNO|SL’Ac)P(NGc‘SL’Acﬂl’Dc)P(SL’Ac)
P(CNCHNGC) > meagi "‘ZP(SL’CNC‘...yAc)P(NGcﬂ(L’DcﬁyAcﬁyDc)

yeSs

y#
(9.12)

Approximation de la probabilité d’annulation avec des conditions NOGO

Aprés avoir trouvé des bornes pour I'événement C'Ne N NG, il faut trouver une
approximation pertinente de cet événement. En considérant qu'une annulation est due a
I’obligation de restauration d’un composant z, suite a I’apparition de la défaillance d’un
composant y, nous avons la décomposition suivante :

CNe = |J J2CONenNGenyAc .

yes’ zeS

Soit CN{ = U xCNe N NGe N (zAc NxDe) événement représentant ’occurrence

zes’
d’une annulation due a I'obligation de restauration, sous conditions NOGO, du composant

dont la défaillance est apparue.
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Soit CNZ = U 2CNeNxDe N U NGe N (yAc NyDe) | I'événement représen-

€S yes’
yFT
tant 'occurrence d’une annulation due a l'obligation de restauration, sous conditions

NOGO, d’'un composant en état de panne au début du cycle.

Ces deux événements ne sont pas disjoints, car l'obligation de restauration de deux
composants différents peut entrainer une annulation. Toutefois nous avons l'inégalité

P(CNcNNGe) < P(CNE) + P (CNZ).
La probabilité de I'événement C'N}, se développe comme suit :

P(CNY) = > P(aCN¢|..wAc) P (NG |zAc NaDe) P (xAc [xDe) P (xDe) .

zes’

La probabilité de I’événement C'NZ est :

k
P(CNg) =~ > Y P(zCNc|.yFc)P (zDc) H — I PEDe) | x tyenc:
yes’ z;z i=1 ;EMC;Z
4 ZFTZFY

On utilise ce majorant comme une approximation de la probabilité de I’événement
CNZ.
Au final, on obtient 'approximation suivante de la probabilité de 1’événement C'Ng N
NGC .

P(CNcNNGc) ~ P(CNL)+ P (CNZ) . (9.13)

9.3.2 Calcul de la probabilité de retard sans condition NOGO

Les cas SM2 et SM3 des Hypothéses 3.2, page 61, sur la politique de maintenance
stipulent que dans le cas ou NG¢ ne se produit pas, 'action de maintenance corrective
ne s’applique que sur le composant dont la défaillance vient d’apparaitre.

De la méme maniére que pour les interruptions opérationnelles, avant d’évaluer la
probabilité de retard sans NOGO, nous déterminons la probabilité conditionnelle d’avoir
un retard sachant la procédure de maintenance a effectuer.

Lorsqu’un FDE lié a la défaillance d’un composant = se produit au cycle C sans
entrainer de conditions NOGO, deux types de procédure de maintenance corrective sur
celui-ci sont possibles :

— la procédure d’isolation de la panne due a ’acceptation d’'un mode dégradé, lorsque

le FDE lié a la défaillance du composant apparait au cours du cycle sans entrainer
de conditions NOGO. La probabilité d’avoir un retard en isolant le composant x
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lors du cycle C' sachant I'acceptation du mode dégradé est notée P (RE > 0].), et
correspond a la probabilité conditionnelle :

P (RE > 0|ADMcNNGcNaAc) = P(RE > 0].)
avec la v.a du temps de retard qui est :
& =max (0, AL + LE, + FE + M® — (FDe + GDe + 0,25))

ou
M?® = TDM () 4 TADM | (1) 4 THPM (z) 4+ TAPM (g)

Acces Diagnostic epose/Pose
— la procédure de restauration du composant, lorsque le FDE lié a la défaillance du
composant intervient et qu’il y a un refus du mode dégradé. La probabilité d’avoir
un retard en restaurant le composant x lors du cycle C sachant qu’il y a un refus du
mode dégradé est notée P (RE > 0]..), et correspond a la probabilité conditionnelle :

P (RE >0|RDMc N NGeNaAc) = P (RE >0]..)
avec la v.a du temps de retard qui est :
R¢ = max (0, A¢ + L¢, + F& + M* — (FD¢ + GDe + 0, 25))

ou
MI = chcés (.Z’) + ng’agnostic (LU) + TDGPOSG/POSG (LU) + TT@StS (LU) .
Les probabilités
P (AL + Lg 4+ F&+ M® > FDc + GDc¢ + 0,25 |ADMc N NGe NyAc)
et P (AL + LE + FE + M* > FDo + GDe + 0,25 |[RDMc N NGe NyAc)
pour tout = € S et tout cycle C', sont évaluées par simulation de Monte-Carlo des

variables aléatoires Af., Lf, FE et M*. La démonstration de leurs évaluations est
donnée en annexe E.

Nous allons maintenant décomposer la probabilité de 1’événement DY N NG lors
du cycle C.
Lorsque I’événement NG ¢ ne se produit pas, un retard ne peut arriver que lorsqu’une
défaillance d’'un composant intervient et qu’une action de maintenance corrective
conduit & accepter ou rejeter le mode dégradé, c’est-a-dire les événements AD M
et RDMC

L’événement DYs N NG¢ se partitionne en insérant les événements des différents
cas d’incidents techniques sur le systéme lors du cycle C', comme suit :

DYeNNGe = | J (DYe N (ADMc U RDMc) N NGe NzAc NaDe)
xes’

La politique de la compagnie aérienne type, suivant les Hypotheéses 5.10 page 100,
conduit & ce que seul le composant annoncé en panne subit une maintenance correc-
tive et donc peut entrainer un retard. Il y a donc égalité des événements suivant :

DYCﬂNGcﬂZL’AcﬂZL'DC: [Ré>0]ﬂNGcﬂZL'ACm£L'Dc.
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L’Hypothese 2.1 page 41 permet de décomposer les probabilités des événements
disjoints pour obtenir le développement suivant de la probabilité P (DYC N NGC) :

P ([RE > 0)N ADMc [NGe NzAc)
P(DYeNNGe) = > | +P([R& > 0N RDMc [NGenzAc) | . (9.14)
zes’ X P (NGC |LL’A0) X P(LL’Ac)

Avec les encadrements des probabilités P (NG¢ |tAc), pour tout x € S’, proposés
en section 8.4, il est possible de fournir un encadrement de P (DYC ﬂN—G(;) De
méme, avec I’approximation de P (NG¢ |zA¢ ), pour tout z € S, proposé en section
8.5, une approximation de P (DYC N N—Gc) peut étre obtenue.

9.3.3 Calcul de la probabilité de retard avec conditions NOGO

Soit x DYy I'événement d’un retard da a ’application d’une maintenance corrective
sur le composant x.

La probabilité d’avoir un retard en restaurant le composant x lors du cycle C sachant
que les conditions sont NOGO sans interruption de vol ni annulation du vol suivant
suite a lapparition de la défaillance du composant y est notée P (zDY¢ |...yAc).
Elle correspond a la probabilité conditionnelle :

P (zDY¢|CNe N NGe NwAc) = P(xDY¢ |..2Ac) , siy=u,
P (zDY¢|CNe N NGe NyAcNzDe) = P (xDYe |..yAc), sinon.

Lorsque les conditions sont NOGO, il n’y a un retard que s’il n’y a pas annulation
du vol suivant. I faut donc que les ressources soient disponibles pour restaurer un
composant. Donc, nous avons les relations suivantes :

P(xDY¢|..xAc) = Y% Ressources(y oy X P (Ré > 0 }C’NC NNGcN :L’Ac)
P (zDYc |..yFc) = %Ressources(cy x P (Ré >0 }HCN(; NNGecNyAcN :L’Dc) )

Les probabilités

P(RE>0|CNeNNGeNzAc)

et P (RE > 0|CNec N NGeNyAcNazDe)

pour tout = € S et tout cycle C', sont évaluées par simulation de Monte-Carlo des
variables aléatoires A%, LE, FE, M® et AL, LY, F}, pour y # . La démonstration
de leurs évaluations est donnée en annexe E.

L’événement DY N C'Ne représente 'événement que la décision d’annulation n’est
prise pour aucun composant et que I'un d’eux entraine un retard. Comme la proba-
bilité d’annulation est faible en comparaison de celle de retard, sauf dans le cas ou
les ressources sont indisponibles, nous pouvons, pour une majoration, ne pas tenir
compte de I’événement C'Ng. A D'inverse, dans le cas d’une minoration, il suffit de
soustraire la borne maximum de la probabilité d’annulation.
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La remarque suivante est analogue de la Remarque 8.5 qui donne la probabilité
conditionnelle d’interruption opérationnelle sachant des conditions NOGO pour une
architecture k-out-of-n.

Remarque 9.4 (Systémes avec une architecture k-out-of-n) :
Dans le cas particulier d’une architecture k-out-of-n formée de composants iden-

tiques, avec k > 1, la probabilité d’avoir un retard sachant DY N NGo est
P (DY [CNeNNGe) =1~ (1 - P(2DYe > 0]..2Ac))"
avec pour tout composant x du systéme

P(zDYe >0|..xAc) = P (zDYe >0|CNecNNGeNzAc)
= P(I’DYC > O}CNcﬂNGC ﬂm) .

Bornes de la probabilité de retard sachant qu’il y a des conditions NOGO

En utilisant la relation NG = |
C' se décompose comme suit :

yest NGo NyAc, I'événement d’un retard au cycle

DYenCNe = |J |JxDYenCNen NGenyAc .

yeS’ z€S

L’événement NG« provient obligatoirement d’une coupe minimale de I’AdD associé.
Donc les composants a restaurer au minimum sont ceux contenus dans la ou les
coupes minimales qui entrainent NG¢. Soit MC?, 1 < i < k, une coupe minimale
de 'AdD de NG, alors en utilisant le méme raisonnement que pour ’événement
CNcNNGe, la probabilité de I'événement DY N NG est minorée par la relation :

P (DYCﬁ CNC |NGO) > minlgigk (1 - H (1 - P(SL’DYC ‘S(,’Ac))> (915)

zeMC?

Bornes de la probabilité de retard avec des conditions NOGO

De fagon similaire au développement de la majoration de la probabilité P (Ol N NG¢)
donnant la relation (8.29) page 153, nous obtenons une majoration de la probabilité
de retard avec conditions NOGO lors du cycle C.

Soit Enogo 'ensemble des composants dont la défaillance constitue une coupe mi-
nimale d’ordre 1. Suivant le composant y € S’ qui vient de défaillir au cycle C, la
probabilité conditionnelle d’un retard sachant 'occurrence des événements NG¢ et
yAc est majorée par :

P(DYC |NGC ﬂyAc) S 1-— (1 - P(yDYC|yAc)) X H (1 - P(ZL’DYC |yAc)) .

z¢ENoGo

(9.16)
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Nous obtenons la majoration suivante de la probabilité de retard avec conditions
NOGO lors du cycle C':

P(DYoNNGe) < Y 1—(1=PyDYe|.yAc)) x [ (1—P@DYel.yAc))

¢ ENOGO
yeSs’ ¢

xP (NGclyAc) P (yAc)
(9.17)

De plus, de maniére similaire au développement de la majoration de la probabilité
P (OI- N NG¢) donnant la relation 8.30 page 153, nous obtenons une deuxiéme ma-
joration de la probabilité de retard avec conditions NOGO lors du cycle C'. L’occur-
rence d’un retard avec I’événement NG se décompose par rapport aux composants
en état de panne lors du cycle C par la formulation suivante.

DYeNCNeNNGe = | J#DYenCNe N NGen ((wAc NaDe) UzDe)

zeSs’

U | 2DYe nCNe N NGe naDe NyAc

€S yes’

yFT

Il ne s’agit pas d’une union d’événements disjoints, mais la somme fournit la majo-

ration :
> P(zDY¢|..xAc) P (NG |zAc NaDe) P(xAc)
N zeSs’
P (DYC A CNC A NGC) S -+ Z Z P (LL’DYC ‘yAc) P (NGC N LL’DC N yAC N yDc)
z€S yes’

y#T
(9.18)

Avec cette méme formulation de I’'événement DY N C'Ne N NG¢, sa probabilité
peut étre minorée par la probabilité qu’un composant en état de panne entraine le
retard :

P (ZL’DYC |£L’Ac) P (NGC |£L’AC N ZL’Dc) P (I’Ac)
P (DYoNCNgNNGe) > max [+ > P (xDYc|..yAc) P (NGenzDe NyAc)
re

yeS

y#z
(9.19)

Approximation de la probabilité de retard avec des conditions NOGO

Aprés avoir trouvé des bornes pour I'événement DY N C'Ne N NG, il faut trouver
une approximation pertinente de cet événement. En considérant qu'un retard est
di a la restauration d’un composant x, suite a I'apparition de la défaillance d’un
composant y, nous avons la décomposition suivante :

DYy = |J|J«DYenCNe N NGenyAc .

yes’ zeS
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Soit DY} = U DY NCNe N NGe NxAc événement représentant 1’occurrence

zes’
d’un retard due a la restauration, sous conditions NOGO, du composant dont la

défaillance vient d’apparaitre.

Soit DY2 = U xDYe NCNeNaDe N U NGec NyAc | 'événement représen-

reS yes’/
y#z
tant l'occurrence d’un retard due a la restauration, sous conditions NOGO, d’un

composant en état de panne au début du cycle.

Ces deux événements ne sont pas disjoints, car ’obligation de restauration de
deux composants peut entrainer une annulation, toutefois nous avons l'inégalité
P (DYeNCNecNNGe) < P(DYE) + P(DYE) .

La probabilité de 1'événement DY/ est :

P(DYY) = > P(aDYg|..xAc) P(NGe|vAc) P(zAc) . (9.20)

zes’

La probabilité de 1'événement DY} est :

k
P(DYZ) =~ > Y P(zDYg|.yFo) P (xDc) H - I PDe)

yes’ zes 2EMCi
TFy 2FT,2FY

On utilise ce majorant comme une approximation de la probabilité de I’événement
DYZ.

Au final, on obtient 'approximation suivante de la probabilité de I’événement DY-N
C—]VC N NGC :

P(DYeNCNcNNGe) =~ P (DYS) + P (DYZ) . (9.21)

Calcul du temps moyen de retard moyen sachant qu’il y a retard

Le dernier indicateur a approcher pour obtenir une approximation du coit est le

temps de retard moyen sachant qu’il y a retard lors d’un cycle, soit I'espérance

conditionnelle EPYe (Re).

La v.a R¢ est conditionnée par trois événements distincts qui entrainent un retard :

— l’acceptation d’un mode dégradé lors du cycle C', AD M,

— le refus d’un mode dégradé lors d’un cycle C', RD Mg,

— des conditions NOGO sans interruption du vol ni annulation du prochain vol lors
du cycle C, AI- N CNaN NGe.

En tenant compte du FDElié & la défaillance d’'un composant, le calcul du temps

moyen de retard sachant qu’il y a un retard lors du cycle C, qui correspond a
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I’espérance de la v.a R¢, se développe comme suit :

EPYe (Re) = ) EPYenAbMcnNGenrde (Roy x P (ADMe N'NGe N zAc |DYe)
zeS’
+ Yy - pPYenRDMenNGeneAc (Ro) x P (RDMe N NGe NzAc |DYe)
zes’
+ Y pPYenalonCNenNGenede (Ro) x P (Alo NCNe N NGe NzAc |DYe)

zes’

Des approximations des probabilités P (DY(; NADM-NNGaN :L"Ac),

P (DYC N RDMC N N—Gc N fL’Ac), P (DYC N C—]VC N NGC N fL’Ac) et P (DYC) ont
été obtenues précédemment. Elles conduisent & des approximations des probabilités
conditionnelles P (ADMC NNGeNzAc |DYC), P (RDMC NNGeNzAc |DYC)
et P (C—]VC N NGC N fL’AC ‘DYC)

Les espérances conditionnelles :
DYcNADMeNNGonz A
- FPYc c chzAc (RC)

)

_ EDYcﬂRDMcﬂNGcﬂLEAC (RC)
— et EDYCﬂAIcﬂCNcﬂNGcﬂZ‘AC (RC)

Y

pour tout x € S’ et tout cycle C, sont évaluées par simulation de Monte-Carlo
des variables aléatoires Af, L, FE et MY, pour y € S. La démonstration de leurs
évaluations est donnée en annexe E.

9.4 Reprise du schéma itératif

Dérivé des inégalités et approximations des précédentes sections, nous reprenons le
schéma itératif du modéle en phase de conception en précisant les extensions & partir

de la phase de définition. Au final, pour permettre 'itération suivante du calcul, les
expressions des bornes et approximations des probabilités d’états de panne et de
marche de chaque composant pour le début du cycle suivant sont données.

Les bornes et approximations des probabilités d’interruption de vol, P (Als), d’an-
nulation du vol suivant, P (C'N¢), de retard sans et avec conditions NOGO, P (DYC N N—Gc)
et P (DYc N NGg), ainsi que I'approximation du temps moyen de retard, EPY¢ (R¢),

ne sont pas données ici. Elles sont obtenues de maniére similaire, en utilisant les in-
égalités et approximations développées en section 9.3.

Les données en entrée du modéle sont :

— les probabilités P (xF¢ |xD¢) connues pour tout z € S et tout C tel que 1 <
C < N, a partir des développements de la section 4.3,

— les données initiales des probabilités d’états de marche et de panne au début de
la mission pour chacun des composants = € S, P (zDy).

Les bornes et l'approximation des probabilités P (zA¢c) sont évaluées pour tout
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x €8 et tout C tel que 1 < C < N a partir de la relation 9.1, et on obtient :

UB (I’Ac) = P (ZL’AC |£L’FC_1 ) P (I’Fc_l |£L’Dc_1) UB (ZL’Dc_l)
LB (I’Ac) = P (ZL’AC |£L’FC_1 ) P (ZL’FC_l |£L’Dc_1 ) LB (ZL’Dc_l)
AP (LL’Ac) = P (SL’AC |SL’FC_1)P (S(,’Fc_l ‘S(,’Dc_l)AP (S(,’Dc_l)

Le calcul des bornes et approximations des probabilités liées aux indicateurs en
service, P (NG¢), P(ADM¢) et P (RDM;¢), restent inchangées, une fois le calcul
de la probabilité d’apparition d’un FDE évaluée.

Les bornes et approximations des probabilités de fin d’application d’une mainte-

nance corrective sur un composant x sont obtenues a partir des relations (9.7) ,
(9.7) et (9.8).

UB(zMc) < P(ADMc |NGo—rin apm) NTAc—pin_apm@)) (9.25)
XUB (NGc—pin ApM(2) ‘xAC—FiniADM(x))
XP (xAc_pin_aDM())

c
M (-xrow)
i=C—Fin_ADM (z)+1 y#x
LB (xMc) = x P (ADMC }NGC—FiniADM(x) N IL”AC—meADM(x)) (9.26)
xLB (NGC—FiniADM(m) }xAC—FiniADM(x))
x P (xAC—FiniADM(m)

C

AP (xM¢) =~ H

i=C—Fin_ADM (z)+1
x P (ADMC NNGeo_rin ADM() N xAC—FiniADM(m))

AP (NG; nzD)) 027

Les bornes et approximations précédentes peuvent donc étre calculées a partir des
données en entrée du modeéle car les bornes des probabilités d’états UB (zD¢),
UB (m), LB (xD¢) et LB (m) sont obtenues facilement pour tout x apparte-
nant a S et tout C par les formules suivantes.

De la relation (?7), on dérive les bornes suivantes pour un composant  muni d’un
dispositif de surveillance, x € S’ :

UB (zDc) — LB (NGoNzDe) — LB (xMe)
UB (I’Dc_H) = P (%) X +P (ADMC ‘N—Gcﬂ SL’Ac>
% (1= LB (NGe|zAc)) x UB (zAc)
(9.28)
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LB (zD¢) —UB (NGe NaDe) —UB (xMc)
LB (zDcy1) = P(xle) x | +P(ADMc [NGeNzAc)
X (1 —UB (NGC ‘S(,’Ac)) x LB (LL’Ac)
(9.29)
AP (¢Dgy1) = P (xlg) x | +P(ADMc |[NGeNzAc)
X (1 — AP (NGC ‘S(,’Ac)) x AP (LL’Ac)
(9.30)

De la relation (??), on dérive les bornes suivantes pour un composant  muni d’un
mode de panne caché, x ¢ S’ :

on- e < (VA HGT0 )
e = ra) (LR T ) e
AP @Den) = P i) < (PRl pAPREe P ) e

En gardant en téte que, a l'aide du complémentaire de I’événement z D¢ et la re-
lation LB (m) <P (m) <UB (m), nous avons les égalités : UB (zD¢) =
1— LB (m) et LB (m) = 1—UB(zD¢). De méme, 'approximation de la
probabilité de I’événement x D¢ s’obtient avec AP (m) =1— AP (xD¢).

Le schéma itératif de cette section permet d’aboutir & un encadrement et une ap-
proximation des probabilités P (NG¢), P (ADMc¢), P(RDM¢), pour chacun des
cycles en partant du premier. De plus, lors de chaque itération, on obtient un en-
cadrement et une approximation des probabilités des différents cas d’interruption
opérationnelle, P (Al¢), P(CN¢) et P (DY¢). Dans la partie sur les expérimenta-
tions numeériques, nous appellerons B A, ’algorithme permettant le calcul des bornes
et celui permettant les approximations AP.
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Conclusion de la troisiéme partie

Dans le septiéme chapitre, aprés avoir présenté les différentes méthodes d’évaluation
de la disponibilité d’un systéme, nous avons proposé une méthode de résolution de
I’évaluation des indicateurs de disponibilité dans un contexte opérationnel basée sur
un développement analytique a partir de I’hypothése d’apparition d’au plus un FDE
lié & la défaillance d’un composant lors d’un cycle. Pour permettre ’estimation de
la probabilité d’occurrence de conditions NOGO a partir de I’AdD les caractérisant,
les ensembles minimaux (coupes et chemins) ont été extraits avec un algorithme
MOCUS modifié en tenant compte des éléments répétés.

Cette méthode a été développée dans le huitiéme chapitre. Pour obtenir les enca-
drements et "approximation, nous avons utilisé les ensembles minimaux de ’AdD
des conditions NOGO. De la découle un schéma itératif permettant I’estimation des
bornes et une approximation de chacun des indicateurs a évaluer lors de la phase
de conception : les probabilités de fiabilité en service pour chacun des cycles et les
taux OI Rate, AI _Rate. Ces algorithmes sont appelés respectivement BA; et AP;.

Dans le neuviéme chapitre, nous avons développé une extension du modéle de réso-
lution pour une utilisation & partir de la phase de définition. Cela a abouti & deux
algorithmes, BA, et AP,, d’évaluation des bornes et d’une approximation des indi-
cateurs OI Rate et AI _Rate, ainsi que de nouveaux indicateurs de disponibilité
CN _Rate, DY _Rate et le temps de retard moyen. Cette méthode de résolution
s’appuie sur les résultats issus des développements analytiques du chapitre précé-
dent, en intégrant de nouveaux parameétres accessibles seulement & partir de la phase
de définition.

Il convient maintenant de valider le choix de la méthode d’évaluation des indicateurs
de disponibilité dans un contexte opérationnel sur deux critéres : la précision des
résultats et le temps de calcul de chacun des algorithmes. Les modéles de Markov a
temps discrets et une résolution par simulation de Monte-Carlo peuvent eux aussi
évaluer les résultats avec précision (voir au chapitre 7). Ils vont donc nous permettre
une comparaison des différentes méthodes. Cela va étre fait dans la partie suivante
qui porte sur les expérimentations numeériques.
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Quatriéme partie

Expérimentations numériques
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Introduction de la quatriéme partie

Le modéle proposé dans la troisiéme partie fournit un encadrement et une approxi-
mation de quantités relatives a la disponibilité dans un contexte opérationnel. Ce
modéle doit répondre a des contraintes industrielles fortes qui sont :

— la précision des calculs pour les quantités observées,

— un temps de calcul faible pour tout type de systéme.

Le premier objectif est de vérifier que le modéle proposé répond a ces contraintes.
Le second objectif de cette partie est de proposer une validation des modéles par
rapport aux données en service. Une interruption opérationnelle, par sa fréquence,
reste un événement rare. Il est donc difficile de fournir une méthode d’estimation
avec un intervalle de confiance fiable, d’autant plus que les données en service ne
sont pas complétes.

Les dixiéme et onziéme chapitres sont consacrés a la validation des contraintes
industrielles sur des expérimentations numériques. Cette validation est effectuée
tout d’abord pour le premier niveau du modéle (algorithmes BA; et AP;) avec les
parametres accessibles en phase de conception, en comparaison avec un modéle de
Markov a temps discrets. Les exemples choisis sont des modéles fictifs de redon-
dance majoritaire, de k éléments parmi n, et un cas d’étude issu d’un programme
avion en conception. Puis, pour I'évolution du modéle (algorithmes BA; et AP,)
avec ’ensemble des paramétres, a partir de la phase de définition, la comparaison
des performances de ’algorithme est effectuée par rapport a un calcul basé sur une
simulation de Monte-Carlo. Les expérimentations sont faites sur des exemples réels
de programmes avion en service.

Malgré les limitations énoncées, nous abordons dans un douziéme chapitre la
validation des modéles par rapport aux données en service, au travers des cas réels
précédemment étudiés. En considérant que, pour chaque vol, le systéme a une pro-
babilité fixe d’interruption opérationnelle, nous évaluerons les quantités de disponi-
bilité et nous présentons les intervalles de confiance associés.
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Chapitre 10

Expérimentations numériques sur le
modeéle en phase de conception

En vue de son implémentation industrielle, nous devons évaluer la pertinence des
algorithmes d’encadrement, BA;, et d’approximations, AP;, du modéle en phase
de conception. Cette évaluation est effectuée sur deux critéres exprimés dans les
objectifs initiaux : la précision des résultats et la performances en temps de calcul.
Dans ce chapitre, nous comparons leurs performances avec une méthode de Markov
pour un processus stochastique discret. Comme expliqué au chapitre 7, ’approche
de Markov a ’avantage de fournir un résultat exact. Cela nous permet d’évaluer la
précision des algorithmes et leurs efficacités relatives par rapport aux architectures
ou Markov peut s’appliquer (les conditions particuliéres pour I'application d’un mo-
déle sont listées dans 'annexe F).

Di au temps de calcul excessif requis par ’approche de Markov, nous restreignons

la comparaison & un horizon de 100 cycles de vol pour la mission. Les données

numériques d’entrée des modéles pour ces expérimentations, pour tout x € S et
tout cycle C' tel que 1 < C < 100, sont :

— P(xDy) = 1, tous les composants du systéme sont en état de marche au début
de la mission.

— P(zFg|zDe) = 107, il s’agit d’une probabilité de défaillance typique pour un
composant aéronautique réputé trés fiable.

- P (ADMC ‘N—G(;ﬂ zFo N :EDC) = 1. Lors de cette mission, les ressources sont
considérées comme toujours disponibles et le capitaine accepte toujours le mode
dégradé lorsque cela est possible.

Les algorithmes d’encadrement BA; et d’approximation AP;, ainsi que la méthode

de Markov, ont été programmés en MATLAB. Les calculs numériques ont été exé-

cutés sur un PC Pentium III avec 256 Mb de mémoire vive fonctionnant sur une

plate-forme Windows 2000".

'Pour les calculs utilisant le processeur de maniére intensive avec I’approche de Markov, I’exécution
s’est faite sur SUN SF6800 avec un CPU de 900 MHz fonctionnant sous une plate-forme Unix Solaris 8.
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Les résultats numériques sont présentés pour deux exemples d’application : les sys-
témes en redondance active de k parmi n, qui constituent une batterie de bancs de
tests types, et des exemples réels issus de programmes avion (en conception ou en
service). Enfin, nous présentons un exemple illustrant une possibilité d’utilisation
du langage Altarica pour la modélisation des conditions NOGO.

Systémes fictifs en redondance active de £k éléments parmi n

Dans cet exemple, les composants de chacun des systémes en redondance active de k
éléments parmi n, sont considérés comme identiques et indépendants. La complexité
pour des systémes k/n est dans le pire des cas en O (n®.2") pour les algorithmes,
contre O (n.4") pour la méthode de Markov. Nous allons étudier I'ensemble des
paires (k,n) telles que 2 < k < n. Ces valeurs couvrent une grande partie des
systémes k/n que l'on peut retrouver comme représentation de ’architecture d’un
systéme de 'avion.

Dans les expérimentations numériques qui suivent, nous prendrons des valeurs moyennes
sur I’ensemble des cycles de la mission considérée. La table 10.1 page suivante pré-
sente les erreurs absolues des valeurs moyennes des bornes supérieures des probabi-
lités P (NG¢). L’erreur absolue maximale dans la table 10.1 est 5,3 x 1074, Cette
erreur n’est pas significative car elle est dérisoire comparée aux erreurs dues aux
incertitudes sur les données d’entrée. Les résultats sur les probabilités P (ADMc)
et P (RDM¢) ne sont pas présentés ici car les erreurs sont analogues a celles sur les
événements NG, voire plus précises. En effet, les encadrements et les approxima-
tions dérivent dans les deux cas des encadrements et approximations des probabilités
P(NG¢ |xFcNxDg) et P (NGC N m) Il est plus pertinent de prendre comme
indicateurs les probabilités de P (NG¢) estimeées par les algorithmes. En effet, les
dépendances entre états des composants ont un fort impact sur ces probabilités,
alors que le premier contributeur des indicateurs P (ADM¢) et P(RDMc¢) est la
non fiabilité des composants du systéme, P (zD¢).

Sur les temps de calculs, les algorithmes BA nécessitent au plus 258 secondes de
temps CPU, la ou la méthode de Markov, qui fournit un calcul exact, demande plus
de 3000 secondes (environ cinquante minutes).

Systémes réels d’un avion lors de sa conception

Pour illustrer 'efficacité des algorithmes d’encadrements BA; et d’approximations
APy, nous considérons un exemple typique d’une fonction de systéme avionique issue
d’un programme avion lors de la phase de conception. Il s’agit d’une fonction assurée
par un systéme composé de sept types d’équipement Line Replacable Unit (LRU)
différents, contenant au total 21 composants LRU.

La fonction est assurée par trois sous-fonctions en paralléle. Les conditions sont
NOGO lorsque deux des trois sous-fonctions se trouvent en état de panne. Parmi
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N= |2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12
k=2]164 |3.08 |1.21 |294 |572 |9.74 |1.51 2.21 3.07 4.11 | 5.33
E-08 | E-06 | E-05 | E-05 | E-05 | E-05 | E-04 E-04 E-04 E-04 | E-04
k=3 6.26 |3.88 |130 |3.23 |6.72 |1.24 2.10 3.32 5.00 | 7.22
E-08 | E-07 | E-06 | E-06 | E-06 | E-05 E-05 E-05 E-05 | E-05
k=14 1.64 | 110 |4.11 |1.15 | 2.67 0.47 1.02 1.77 | 291
E-09 | E-08 | E-08 | E-07 | E-07 E-07 E-06 E-06 | E-06
k=5 3.82 | 279 |1.15 |3.53 8.95 1.99 4.01 | 7.49
E-11 | E-10 | E-09 | E-09 E-09 E-08 E-08 | E-08
k=6 8.24 |6.63 | 3.00 1.00 2.75 6.59 | 1.43
E-13 | E-12 | E-11 E-10 E-10 E-10 | E-09
k=7 1.68 |1.48 7.33 2.65 7.87 |2.03
E-14 | E-13 E-13 E-12 E-12 | E-11
k=28 3.25 3.16 1.70 6.65 | 2.12
E-16 E-15 E-14 E-14 | E-13
k=9 2.75 6.13 3.57 | 1.51
k=9 E-18 E-17 E-16 | E-15
k=10 4.17 4.53 | 2.68
E-19 E-18 | E-17
k=11 2.87 | 6.95
E-21 | E-20
k=12 8.21
E-23

TAB. 10.1 — Erreur absolue de la borne supérieure de la probabilité de conditions NOGO
pour des systémes k/n

ces trois sous-fonctions, deux sont identiques et assurées par trois LRU en série
de types différents. La troisiéme sous-fonction est assurée par quinze composants
LRU en série. L’ Arbre de Défaillances correspondant aux conditions NOGO a cette
fonction est représenté dans la figure 10.1 page suivante.

L’Arbre de Défaillances (AdD) contient 99 coupes minimales et 3 chemins mini-
maux. Les algorithmes BA; et AP, nécessitent respectivement 26 et 14 secondes de
temps CPU. Par contre, le nombre d’états différents du systéme pour le modéle de
Markov est d’un ordre de grandeur de 500000 et le temps CPU requis est d’environ
51 heures.

La table 10.2 affiche les erreurs absolues de la borne supérieure, de la borne inférieure
et de I'approximation de la probabilité de conditions NOGO lors des cycles de la
mission.

En particulier, ce systéme montre que cette méthode est prometteuse pour des
systémes aéronautiques fiables et sans mode de panne commun, en obtenant une
précision acceptable, ceci dans un temps de calcul efficace.
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F1G. 10.1 — Arbre de défaillances représentant les conditions NOGO d’une fonction avio-
nique sur un programine avion en conception
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Cycle C
UB(NG¢) — P(NGg)

2 3 10 | 30 | 50 | 70 | 100
1,14 | 3,08 | 3,79 | 3,14 | 7,90 | 1,39 | 2,43
E-09 | E-09 | E-08 | E-07 | E-07 | E-06 | E-06
134 | 3,87 | -5,37 | -4,74 | -1,23 | -2,25 | 4,12
E-09 | E-09 | E-08 | E-07 | E-06 | E-06 | E-06
1,09 | 2,80 | 3,25 | 2,58 | 4,51 | 0,81 | 0,97
E-09 | E-09 | E-08 | E-07 | E-07 | E-06 | E-06

LB (NG¢) — P(NGe)

AP (NG¢) — P(NGo)

O OO OO O

TAB. 10.2 — Erreur des bornes et de I’approximation pour 'exemple de fonction avionique

Exemple d’utilisation de nouveaux langages de modélisation

Pour illustrer notre propos sur l'intérét de l'utilisation de nouveaux langages de
modélisation, nous prenons un exemple librement inspiré de la conception d’une
architecture possible du systéme d’affichage dans le poste de pilotage. Cette archi-
tecture est constituée de cinq écrans d’affichage, appelés DUy, DUy, DU3, DU, et
DUs et de quatre calculateurs notés DMCY, DMC,, DMC, et DMCYy.
A partir d’'une modélisation du fonctionnement du systéme en Altarica, présenté
dans la figure 10.2 page suivante, les conditions NOGO du systéme sont les Failure
Condition (FC) suivantes :
— Perte de I'image des informations de vol sur le coté du capitaine,
— Perte de deux images d’information de vol parmi les cinq présentes.
L’occurrence d’une de ces deux FCa un effet sur la sécurité de ’avion.
La caractérisation de ces observateurs dans le langage Altarica permet d’obtenir
directement les coupes minimales des conditions NOGO qui sont :
— {DU;} d’ordre 1,
— {DU,, DU3}, {DU,, DU,}, {DU,, DUs},

{DU3,DU4}, {DUg,DU5} et {DU4,DU5} d’ordre 2,
—{DMC,,DMCy, DMC5}, {DUs, DMCs, DMC5},

{DU;s, DM Cs, DM C5} et {DUy, DMCy, DMC3} d’ordre 3,
— {DUy,, DMCy,DMCo, DMC,}, {DUy, DMCy, DMCy, DMCy},

{DU4, DMC1, DMC3, DMC4}, {DUs, DMCy, DMCy, DMC4},

{DU5, DMCQ, DMCg, DMC4} et {DU5, DMCl, DMCg, DMC4} d’ordre 4.
L’AdD des conditions NOGO contient 17 coupes minimales.

Lors de cette étude, pour une expérimentation numérique, nous prenons une mis-
sion d’un avion court courrier sans maintenance corrective en ligne explicitée en
section 3.3. Cette mission particuliére de type Maintenance Free Operating Period
(MFOP) implique que le parameétre de GO _ Decision, ) = 100% pour tout com-
posant x et tout cycle C, ce qui n’est en général pas le cas sur ce type de systéme,
car un dysfonctionnement de ’affichage induit une perte de confort pour les pilotes.
De plus, la mission étant sans maintenance en ligne (sauf si obligation), nous pre-
nons %Ressources(; oy = 0% pour tout composant x et tout cycle C. L’obligation
de restaurer un composant entraine donc une interruption opérationnelle et 'inter-
ruption de la mission.
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Observateur des

conditions NOGO MMEL conditions (au minimum)
e S s = i + 2 affichages principaux des
{ FC “Perte de l'affichage ! { informations de vol (de différentes
i prncipal des informations de |-, -1 sources pour Capt & F/O)
i Vol sur le coté capitaine’ PoTa a i + 2 différentes images en Multifonction i

o ot o 1 =] L_._._.-! o

F1G. 10.2 — Représentation du fonctionnement d’une architecture possible pour le systéme
d’affichage

Pour les parameétres de Mean Time Between Unscheduled Removal (MTBUR) nous
prenons les réponses d’un fournisseur.

La perte des conditions d’affichage a un impact sur la sécurité du vol, mais aucun
des calculateurs ne conduit par sa perte directement a des conditions NOGO. Nous
considérons donc que la perte d'une unité d’affichage a un impact sur la sécurité, a
Iinverse des calculateurs ou la défaillance de 'un d’eux peut étre signalée aprés le
décollage. De plus, il n’y a pas de risque d’interruption du vol. Sur ces composants,
les exigences de maintenabilité stipulent que chacun des composants doit pouvoir
étre remplacé en moins de quinze minutes en incluant le diagnostic et le test. En
considérant qu’il faut au maximum cing minutes d’accées au cockpit, le temps moyen
de restauration de chacun des composants est de 20 minutes.

Deux indicateurs sont a suivre sur cet exemple : le taux d’ Operational Interruption
(OI) et le cott pouvant y étre associé afin de faire un compromis d’architecture,
ainsi que le taux de déploiement sur lequel des exigences sont fixées car il s’agit
d’une mission de type MFOP.

La table 10.3 page suivante affiche les erreurs absolues de l'indicateur OI Rate
des algorithmes BA; et AP} en comparaison au modéle de Markov a temps dis-
cret. Pour donner un ordre de grandeur, ’approximation du taux d’interruptions
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opérationnelles est de 1,44 x 1073,

Cycle C | Erreur absolue de la borne
supérieure de BA;

Erreur absolue de la borne
inférieure de BA;

Erreur absolue de
I’approximation AP,

OI rate 1,27 E-06

22,15 E-06

0,78 E-06

TaAB. 10.3 — Erreurs absolues des bornes et de 'approximation des probabilités d’inter-
ruption opérationnelle pour le systéme d’affichage

Sur I’ensemble des résultats présentés, nous avons vu que les erreurs absolues sont
faibles en comparaison de l'ordre de grandeur des probabilités estimées. Toutefois,
pour des probabilités trés faibles, ’erreur relative devient plus importante mais cela
a peu d’impact sur les évaluations des systémes. La précision du modéle pour la
phase de conception est donc acceptable. De plus, le temps de calcul reste per-
formant sur des systémes ou des fonctions avec des conditions NOGO comportant
un nombre de coupes minimales importantes. Durant la phase de conception, ce
modeéle va permettre d’effectuer un compromis d’architecture en comparaison aux
autres cotlits opérationnels. Le dernier exemple souligne que I'utilisation de modéle
formel, tel le langage Altarica, pour représenter le fonctionnement d’un systéme ap-
porte une aide pour les ingénieurs de supportabilité leur permettant de se passer de
la représentation par AdD.
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Chapitre 11

Expérimentations sur le modéle a
partir de la phase de définition

Pour 'extension du modeéle & partir de la phase définition, la modélisation du phé-
nomeéne a partir d’une chaine de Markov & temps discret n’est plus possible directe-
ment. Pour évaluer la précision et le temps de calcul de notre modéle (algorithmes
BA; et AP,), nous allons le comparer aux résultats issus d’une simulation de Monte-
Carlo du processus sur deux exemples : le cas du groupe de calculateurs S et le cas
de la fonction F de 'avion utilisée au sol. Pour ces deux exemples, nous ne présen-
tons ici que quelques données particuliéres. L’ensemble des données pour le groupe
de calculateur S est explicité en annexe G.

Dans ce chapitre, nous présentons tout d’abord, de maniére succincte, la méthode
pour une simulation de Monte-Carlo du processus complet. Nous dégageons ensuite
des intervalles de confiance pour les indicateurs observés. Puis, nous comparons les
résultats des algorithmes BAy et AP, sur les exemples choisis.

Présentation de la résolution par simulation de Monte-Carlo

Pour effectuer le tirage aléatoire du comportement d’un systéme et des Ol possibles
sur une mission donnée, nous nous servons des relations issues de la formulation du
probléme de la deuxiéme partie. Les méthodes de génération de tirages aléatoires
sont données en annexe E.1.

La génération d’un tirage aléatoire d’une mission suit les cycles de la mission de
maniére itérative en conservant I’état du systéme. Donc, pour chaque cycle de la
mission, nous procédons a :

1. la génération des défaillances possibles de chacun des composants,
2. la modification de I’état du systeéme,

3. la génération des v.a de détection et d’apparition d’un Flight Deck Effect
(FDE) s'il y a lieu,

4. le calcul du type de maintenance & appliquer suivant les conditions NOGO ou
I’acceptation d’un mode dégradé,
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5. la génération des v.a de délais logistiques et de temps de maintenance correc-
tive,

6. la génération des temps de retard estimé et de retard,

7. la génération des v.a des différents types d’Ol,

8. la modification de I’état du systéme pour le début du cycle suivant.

Calcul d’un intervalle de confiance par simulation de Monte-Carlo

Pour une mission et un systéme (ou une fonction) donnés, les probabilités P (Ol¢)
et les indicateurs observés (OI rate, AI rate, CN _rate et DY rate) ont des
probabilités fixes. A partir d’une simulation de Monte-Carlo de M missions de N
cycles de vol, avec ne événements observées a chaque cycle C, le taux observé est :
D= % Malheureusement, le nombre aléatoire n = ) ne ne suit pas une loi bino-
miale de paramétres p = OI rate sauf si les occurrences d’OI sont indépendantes
en probabilité d'un cycle a I'autre, ce qui n’est généralement pas le cas.

L’erreur statistique relative de pg, estimé de pc = P (Ol¢), peut étre immédiate-

ment évaluée depuis la loi binomiale de chacun des ne par :

O’nc_\/M.pC.(l—pC)N 1 M—?’LC

ng M .pe v M nc
ou o, est ’écart-type de la variable aléatoire ng. De méme, 'erreur statistique
relative de p, estimé de p, peut étre immeédiatement évaluée depuis la loi binomiale
de n => ng par :

VI<C<N

o VMp(1-p) 1 M —n

n M.p - v/ M n

ou o, est ’écart-type de la variable aléatoire n.

Pour avoir une idée du nombre nécessaire de tirages, considérons une probabilité de
10~%. L’erreur relative est alors de

vVMp. (1—-p) 102\/M. (1 —-10-%) N 102
M.p B M VM
Pour avoir une précision de Perreur relative qui doit étre de 5%, il faut donc avoir :
2
w5

— 100
2 x 10
4% 10° .

M
ou encore VM

>
c¢’est-a-dire M >

Pour avoir une bonne précision, le nombre de simulations dépend donc du taux
d’OI observé. Ce dernier étant en général inférieur & 1074, il faut donc effectuer un
minimum de 4 x 10° tirages de missions.

Sur les deux exemples suivants, nous utilisons ce nombre minimum de tirages ainsi
que la méthode présentée pour obtenir un intervalle de confiance.
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Exemple 1 : le groupe de calculateurs S

Le groupe de calculateurs S de la gamme d’avion Single Aisle est formé de trois
équipements LRU identiques. Les calculateurs S fonctionnent en redondance ma-
joritaire de 2 parmi 3 (conditions NOGO). Ce systéme est évalué¢ sur une mission
choisie a partir d’utilisations moyennes de 1’avion sur 'année 2003. De plus, chaque
composant S a un domaine de détection de sa défaillance qui est différent du cycle
entier, /3¢ = [0;2,42] U [2, 75; 3,08] pour un cycle de vol C avec 2 < C < N — 1.
L’ensemble des données de cette évaluation est précisé en annexe G.

Les temps de calcul des algorithmes BAs et AP, sont respectivement de 50 et 36
secondes. La simulation de Monte-Carlo pour 4 x 10° tirages dure environ 2 heures.
La table suivante présente les résultats des algorithmes BA,, AP, et de la simulation
de Monte-Carlo.

OI rate DY rate CN _rate

Max BA, [10,3x107°[9,37x1075 [ 9,27 x 1076
AP, 8,73x 107° | 8,42 x 1075 | 4,09 x 1076
Min BA; [ 5,81 x107° | 5,80 x 107 | 1,61 x 10~
Monte-Carlo | 8,63 x 107 | 8,25 x 107° | 3,774 x 107

TAB. 11.1 — Résultats des calculs pour le groupe de calculateurs S

Exemple 2 : Une fonction au sol de ’avion

Soit maintenant une fonction F d’un avion A320 utilisée au sol. L’application du
processus de maintenance va étre modifiée. La fonction est assurée par 13 équipe-
ments LRU différents pour un total de 21 composants. Sans détailler ’ensemble des
équipements assurant le bon fonctionnement de celle-ci, nous présentons les carac-
téristiques particuliéres de cet exemple.

L’arbre de défaillances des conditions NOGO est I’AdD qui a pour événement som-
met le non-fonctionnement, présenté dans la figure 11.1 page suivante. Il est directe-
ment issu (par dualité) du diagramme de fiabilité traduisant le fonctionnement de F.

Ce systéme est évalué sur la méme mission que l'exemple précédent. De plus,
OI Risk = Ground__Interruption car la fonction est utilisée au sol sans entrainer
des pertes de performances durant le vol. Le domaine d’utilisation est [2,25;2, 8]
pour chaque cycle de vol C' (Exemple B.3).

Les temps de calcul des algorithmes BA, et AP, sont respectivement de 261 et 213
secondes. La simulation de Monte-Carlo pour 4 x 10° tirages dure environ 14 heures.
La table 11.2 page suivante présente les résultats des algorithmes BAs, AP, et de

la simulation de Monte-Carlo.

Dans ces deux exemples, les résultats fournis par les algorithmes BA; et AP, sont
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F1G. 11.1 — Arbre de défaillance de perte de la fonction F

OI rate DY rate CN _rate
Max BA, | 7,301 x 107 | 6,574 x 107> | 7,927 x 107°
AP, 6,987 x 107° | 6,452 x 107 | 5,353 x 107°
Min BA, | 6,250 x 107° | 6,034 x 107° | 2,160 x 10~°
Monte-Carlo | 6,571 x 107> | 6,132 x 107 | 4,380 x 107°

TAB. 11.2 — Résultats des calculs pour la fonction F

équivalents a ceux estimés par les simulations de Monte-Carlo. Ces derniéres ont
d’ailleurs des intervalles de confiance inexploitables dans le cas de probabilités
d’événements rares comme les annulations de vol. Enfin, les temps de calcul des
algorithmes BA, et AP, restent satisfaisants a contrario des simulations de Monte-
Carlo qui nécessitent un minimum de cing heures (exemples des calculateurs S) pour
obtenir un résultat avec une précision suffisante.
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Chapitre 12

Validation des résultats

Dans ce chapitre, nous allons nous servir des données en service pour les comparer
avec les résultats obtenus dans les deux précédents chapitres d’expérimentations. Les
données en service utiles pour avoir une évaluation statistique des taux en service,
ainsi que celles utilisées pour estimer les données d’entrée et les paramétres sont
présentées en annexe A.

Toutefois, les données d’Ol en service restent limitées comme précisé en annexe A.1.
De plus, le choix de I’échantillon de la population est trés important. Dans ce cha-
pitre, afin d’avoir des données d’OI suffisantes, nous prenons un grand échantillon :
I’ensemble des vols d’une flotte en service sur une ou deux années. Par contre, pour
estimer les données d’entrée et les paramétres du modeéle, il est difficile de se baser
sur 1’échantillon complet. La mission est établie par exemple sur les temps moyens
de vol d’une flotte en service sur une année, mais le Turn-Around Time (TAT) est
estimé par des données collectées aupres des compagnies aériennes. La fiabilité des
composants prise en compte, le MTBUR, est évaluée a partir des déposes enregis-
trées par plusieurs compagnies aériennes. Ces temps moyens ne tiennent pas compte
des spécificités d’utilisation d’un avion ni des différentes politiques de maintenance
affectant la fiabilité. Par ces biais, nous introduisons des variations sur les entrées.
Ces évaluations ne correspondent donc pas exactement a la réalité, ce qui limite la
portée de la comparaison et de la validation.

Dans un premier temps, sous des conditions restrictives, nous présentons une ap-
proche d’estimation d’un intervalle de confiance a partir du théoréme de la limite
centrale. Puis dans un deuxiéme temps, nous confrontons cette approche avec les
résultats fournis par nos modéles.

Estimation de I’intervalle de confiance & partir d’'une méthode de Monte-
Carlo, en incluant les intervalles de confiance sur les données d’entrée

Derriére cette modélisation du phénomeéne, une des priorités est de justifier la modé-
lisation & partir d’une méthode de validation. Il ne semble pas pertinent de valider
sur un exemple observé, une précision de I'erreur relative de moins de 5% pour un
événement assez rare (il y a environ une OI pour 100 décollage sur un avion). Nous
considérerons ici des méthodes classiques de validation statistique.
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Une premiére approche statistique sur la validation des résultats fut élaborée dans
[37].

Dans une premiére étape, nous définissons des observations {X;}_, . avec X; =0
pour 1 < i < n si l’avion décolle sans interruption opérationnelle au i*™° vol et 1
sinon. Le nombre de décollages sur une année est représenté par n. En assumant
que les X; sont des variables aléatoires indépendantes et identiquement distribuées
(ce qui n’est en général pas le cas), elles suivent une loi de Bernouilli de paramétre
p qui représente le taux d’Ol a prédire. Le théoréme de la limite centrale stipule

que la variable aléatoire % tend vers une loi normale centrée réduite, avec
n.p{i—=p

N

S, = ZXi' En pratique, la loi normale centrée réduite est supposée si n.p et
i=1

n (1 — p) sont supérieurs a 10.

Si les hypothéses du théoréme de la limite centrale sont respectées, nous pouvons

déterminer un intervalle de confiiance autour de la mesure moyenne p = S—; qui est
Sn—np . D-p

Vnp(-p) o/

une mesure empirique de p. La variance p(1—p) est approché par

Validation de modéles sur un avion

Lors d’une premiére version du modéle pour le programme A350, sur la base d’un
avion en série de la game Airbus, un ensemble de tests a été effectué avec le mo-
déle en phase de conception. Il s’agissait d’estimer les taux d’OI sur 223 groupes
d’équipement ou systémes d’'un avion pour les comparer avec les données en service
de I'ensemble de la flotte sur la période des années 2001 et 2002. Cela représente
environ la moitié des systémes de cet avion.

Sur ces projections, il est possible d’estimer un intervalle de confiance a partir du
théoréme de la limite centrale, présenté plus haut, sous la condition que le nombre
d’Ol observées soit, supérieur a 10.

Les vols commerciaux de cette gamme d’avion sur la période du 1* juillet 2004 au

30 juin 2005 ont duré en moyenne 4,075 Flight Hours (FH) (voir en annexe A.1).

Les bases de données en service ne fournissent pas de TAT pour chacun des cycles

de vol. Toutefois, la base de donnée AIRcraft Maintenance A Nalysis (AIRMAN)

permet de maniére empirique une premiére estimation de ce temps pour un certain

type d’utilisation. De maniére générale, il est considéré qu'un avion de ce type a un

TAT d’une heure et demie en moyenne.

A partir de ces utilisations moyennes, sur une période de deux semaines, nous consi-

dérons une mission moyenne de 20 cycles de vol, dont une base sur trois est une

base principale de la compagnie aérienne et pour chaque cycle de vol :

— la durée du vol est de quatre heures, F'Dc = 4 pour tout 1 < C < N,

— la durée de la phase de descente est d’une heure, DEs = 4 pour tout 1 < C < N,
et donc FLc =3 pourtout 1 <C <N

— la durée du TAT est d’une heure et demie, TAT- = 1,5 pour tout 1 < C' < N,
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— la durée de chaque phase de roulage est de dix minutes, TXo = 1/6 pour tout
1<C<N.

Sur 22 systémes parmi les 27 correspondants au critére, les projections d’OI _rate
avec 'algorithme AP, sont situées dans leurs intervalles de confiance. De plus, en
regroupant des équipement en interaction et/ou en utilisant I’algorithme AP,, ces
projections peuvent étre affinées comme le montre 'exemple suivant évoqué précé-
demment dans ce document.

Exemple 12.1 (Systéme EIS) :

Nous reprenons ici ['exemple du systéme Electronic Instrument System (EIS) pour
la gamme d’avion précédente. Le systéme EIS et I’AdD des conditions NOGO s’y
rapportant sont présentés dans [’Exemple 4.1 page 77. Sans fournir [’ensemble des
données du modele de ce systtme (MTBUR des composants, temps de maintenance
corrective, domaine d’utilisation des fonctions au sol et de maintenance possible),
nous rappelons ces spécificités déja évoquées dans ce document.

Sur une unité d’affichage Display Unit (DU) d’un avion, pour un cycle de vol C
avec 2 < C' < N —1, le domaine d’apparition possible d’un FDE est IY = [0;4, 42]U
[5,42;5,83]. Pour les calculateurs Display Management Computer (DMC), il s’agit
du cycle entier, 17 = [0; 5, 83].

A partir des données en service fournissant les taux d’OI en service sur la période des
années 2001 et 2002, les intervalles de confiance sont donnés dans la table suivante.

Ol rate

Rex 2001-2002 | 0,415 x 10~*
Min 95% 0,209 x 10~1
Max 95% 0,621 x 1071

Résultats AP, | 0,314 x 10~

TAB. 12.1 — Intervalles de confiance pour les taux d’OI du systéme EIS, durant la période
des années 2001 et 2002

Pour la plupart de ces évaluations, les résultats ont été satisfaisants. Toutefois, nous
remarquons que le niveau de regroupement des équipements LRU en interaction pour
la modélisation influe sur les résultats. De plus, pour 264 823 cycles de vol effectués
par cette gamme d’avions sur la période des années 2001-2002, les intervalles avec
un niveau de confiance de 95% restent étendus.

Validation d’exemples précédement étudiés a partir des données en ser-
vice

Nous reprenons ici deux exemples présentés au chapitre précédent : le groupe de
calculateurs S sur un avion de type Single Aisle et la fonction F utilisée au sol. Les
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TAB.

2003

particularités de ces exemples nous aménent a utiliser dans les deux cas le modéle
a partir de la phase de définition.

Exemple 12.2 (Taux du groupe de calculateurs S sur un Single Aisle) :
Le groupe de calculateurs S de la gamme d’avion Single Aisle qui comprend trois
LRU identiques est étudié en annexe G.

Les intervalles de confiance a partir des taux d’Ol observés sont donnés dans la table

sutvante.

OI rate DY rate CN _rate
Rex 2003 | 8,37 x 107° | 7,73 x 107> | 6,34 x 107°
Max 95% | 9,57 x 107 | 8,89 x 107> | 9,64 x 107°
Min 95% | 7,17 x 107> [ 6,58 x 107 | 3,04 x 107°
Résultats | 8,73 x 1075 | 8,42 x 107 | 3,09 x 107°

12.2 — Intervalle de confiance pour les taux d’OI des calculateurs S, durant 'année

Exemple 12.3 (Fonction F sur un Single Aisle) :

Le tauz d’OI sur U'année 2004 est de 7,55 x 107° pour 148 interruptions opération-
nelles sur 1 960 615 vols commerciauz, nous avons l'intervalle de confiance a un
niweau de 95% de [6,53 x 107°; 8,57 x 107°]. A partir des expérimentations numé-
riques du chapitre précédent, les résultats donnés par l’algorithme APy sont d’environ
6,91 x 107° pour I'OI _Rate.

Toutefois, le tauz d’OI sur l’année 2005 est de 5,71 x 1075 pour 127 interruptions
opérationnelles sur 2 224 860 vols commerciaux, nous avons l’intervalle de confiance
a un niveau de 95% de [4,88 x 107°;6,54 x 107°]. A partir des expérimentations
numériques du chapitre précédent, les résultats donnés par l’algorithme APy sont
d’environ 6,43 x 1075 pour I'OI _Rate.

Les résultats sont différents car les parameéetres de MTBUR des composants LRU ont
varié de [’année 2004 a 2005.

Dans ces deux exemples, les résultats donnés par l'algorithme AP, sont contenus
dans les intervalles de confiance.

Conclusion du chapitre

La méthode établissant un intervalle de confiance proposée dans ce chapitre consti-

tue une premiére approche de validation par rapport aux données en service. Elle

nécessite :

— un nombre d’Ol observées suffisant,

— les connaissances métier sur les parameétres du modéle en phase de définition pour
permettre I’évaluation des systémes avec 'algorithme AP;,

— que les regroupements d’équipements en interaction soient faits de maniére fonc-
tionnelle.
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Toutefois, la validation de ces résultats rencontre certaines limites. Les données d’en-
trée et les paramétres des modéles sont estimés a partir de données en service qui
contiennent beaucoup de variations suivant l'utilisation de I’avion par une compa-
gnie spécifique (mission, durées de vol, politique de maintenance etc...). Enfin, les
intervalles de confiance obtenus sont souvent trop grands pour étre exploitables.

Il convient maintenant de faire un bilan de ces expérimentations numériques pour
conclure cette partie.
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Conclusion de la quatriéme partie

Cette quatriéme partie nous a permis d’évaluer la performance de la méthode de
résolution présentée dans la troisiéme partie. La résolution du processus par un dé-
veloppement analytique permet d’obtenir des bornes et une approximation précises
des résultats attendus, ceci dans un temps de calcul acceptable pour les applica-
tions.

En effet, dans le dixiéme chapitre, les expérimentations, menées d’abord sur les
systémes en redondance majoritaire de k parmi n puis sur des exemples réels, ont
montré que les précisions des résultats obtenus sont de l'ordre de 107% dans le pire
des cas. La comparaison avec un modéle de Markov a temps discret met aussi en
évidence que le temps de calcul de ce premier modéle répond aux contraintes in-
dustrielles. Nous avons également présenté sur un exemple une exploitation directe
de la modélisation des conditions NOGO du systéme au moyen du langage Altarica
qui ouvre des perspectives quant a de futures utilisations.

Dans le onziéme chapitre, ’extension du modéle a été comparée avec une résolution
par simulation de Monte-Carlo sur plusieurs exemples. La encore, nous avons pu
montrer que la précision des résultats et les temps de calculs des algorithmes BA,
et AP, sont satisfaisants.

Enfin, le dernier chapitre a permis de présenter une premiére approche pour la va-
lidation des modéles sur les données en service. Malgré les hypothéses restrictives
que nous avons pris en compte (données d’entrée sur une moyenne de données en
service, probabilités d’interruptions opérationnelles au cours d’un cycle fixe), les ré-
sultats de cette validation semblent prometteurs. Sous certaines restrictions liées a
I’utilisation du théoréme de la limite centrale, nous avons observé que la plupart des
résultats fournis par cette approche sont contenus dans les intervalles de confiance
établis.

Nous précisons ici que 1’algorithme du modéle en phase de conception a été développé
pour une application industrielle sur le programme A350. De plus, il a été intégré a
un modéle de comparaison des coiits des différentes performances de supportabilité
telles que les cotits de maintenance, d’approvisionnement des rechanges etc... (voir
j48]).

Cette quatriéme partie termine 1’étude sur la modélisation des indicateurs de per-
formances de disponibilité d’un systéme/d’une fonction de ’avion dans un contexte
opérationnel. Dans notre conclusion générale, nous établirons un bilan de I’étude
mais aussi de 'expérience industrielle durant les trois années de theése.
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Conclusion générale
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CONCLUSION GENERALE

1 - Résumé des contributions

Dans ce document, notre contribution s’est décomposée en quatre parties que nous
rappelons ici briévement.

Dans la premiére partie, nous avons évoqué I'importance de ’évaluation d’in-
dicateurs de disponibilité pertinents sur les systémes et les fonctions de 'avion qui
sont : le taux d’interruptions opérationnelles, le taux d’interruptions de mission, le
taux d’interruptions de vol, le taux d’annulations du vol suivant, le taux de retards
et le cotit moyen des interruptions opérationnelles sur une mission de I’avion. Nous
avons ensuite dégagé deux phases différentes, en attribuant a chacune les indicateurs
adéquats : la premiére étant la phase de conception et la deuxiéme commencant a
partir de la phase de définition d’un systéme. De plus, a partir du processus de
conception des systémes, nous avons extrait les paramétres du modele et, avec les
données en service, nous avons fourni des hypothéses afin de modéliser la mainte-
nance corrective en ligne.

Dans la deuxiéme partie, nous avons formalisé I'ensemble du processus dyna-
mique permettant de modéliser les événements amenant aux différents types d’in-
terruption opérationnelle d’un systéme ou d’une fonction d’un avion lors de sa phase
de conception. Tout d’abord, nous avons modélisé les conditions NOGO au moyen
d’un arbre de défaillances avec pour événement élémentaire les pannes des compo-
sants. Puis, nous avons détaillé I'utilisation de I'avion avec les caractéristiques d’une
mission, le processus de détection d’un Flight Deck Effect et celui de la maintenance
corrective type par une compagnie aérienne.

Dans la troisiéme partie, aprés avoir effectué un état de ’art sur les différentes
méthodes de calcul de la disponibilité d’un systéme, nous avons résolu le probléme
par un développement analytique du processus au cours de chacun des cycles en
négligeant 'apparition de plusieurs Flight Deck Effect (FDE) au cours d’'un méme
cycle.

Enfin, dans une quatriéme partie, les expérimentations numeériques ont mon-
tré efficacité de notre méthode de résolution au regard des contraintes industrielles
(précision et rapidité). L’algorithme pour la phase de conception a été comparé a un
modele de Markov a temps discret fournissant un calcul exact. L’algorithme complet
a partir de la phase de définition fut comparé a une résolution par simulation de
Monte-Carlo. Dans un dernier chapitre, nous avons abordé la validation des projec-
tions sur les données d’ Operational Interruption (OI) en service. En particulier, les
résultats présentés appartiennent aux intervalles de confiance estimés a partir des
données en service.

Nous rappelons qu’il n’est pas présenté, dans ce travail de thése, ce qui a constitué
une grande part de ces années de travail : la création d’'un outil pour une utilisa-
tion directe et la spécification de celui-ci pour son intégration dans un référentiel
de méthodes et outils. Il s’agit toutefois, lorsque 'on parle de recherche dans un
contexte industriel, d’une activité indispensable pour permettre que les fruits de
celle-ci soient réutilisés par la suite.

Comme précisé dans le dernier chapitre, le modéle en phase de conception a été
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CONCLUSION GENERALE

développé pour une utilisation sur le programme avion A350. De plus, plusieurs
parameétres supplémentaires y ont été intégrés en vue d’une utilisation lors de la
phase de définition (par exemple : les intervalles de rectification de la panne, les
domaines de temps disponible pour 'application de la maintenance).

Le role principal de cette thése est d’apporter un premier modéle complet d’estima-
tion des indicateurs de disponibilité dans un contexte opérationnel pour un systéme
ou une fonction avion qui est utilisé a la conception du programme avion A350. Si
cette thése peut par la suite servir de socle pour des travaux ultérieurs sur pour des
modélisations plus fines intégrant une modélisation du comportement d’un systéme
ou sur une modélisation des scénarii de chaque fonction et de la mission de I'avion
qui impliquent les différents métiers de la conception des systémes, elle aura alors
rempli son second role.

2 - Perspectives de recherche

Plusieurs axes de développements futurs se dégagent.

— Nous avons vu dans la premiére partie que les valeurs des données d’entrée et des
paramétres du modéle sont variables et difficiles a estimer précisément. Une mé-
thode d’analyse des incertitudes pourrait permettre un meilleur choix de design
et fournir une conception robuste vis-a-vis des performances de coiits d’interrup-
tions opérationnelles.

— Les types de maintenance en ligne présentés sont amenés a évoluer avec la mise en
place de nouvelles technologies tel que le health monitoring. Toutefois, il faudra au
préalable créer un modéle du processus de soutien décisionnel pour 'application
d’une maintenance a partir de la détection d’'une panne future. Puis, il faudra mo-
difier en conséquence le processus d’apparition d’'un FDE et celui de maintenance
en ligne. Les buts recherchés seront :

. la prédiction d’indicateurs de performances de disponibilité et de cotits en phase
de conception. Ceci afin d’effectuer un compromis sur I'application ou non
d’une technologie de health monitoring.

. la construction d’'un modeéle de comportement réel a intégrer dans l'outil de
soutien décisionnel a la compagnie aérienne pour lui indiquer la maintenance
a appliquer.

— Nous avons vu qu’il est possible de réutiliser la modélisation fonctionnelle du
comportement d’'un systéme par les concepteurs, comme par exemple 1'utilisation
du langage Altarica. Une telle utilisation nécessite une interaction plus forte entre
les métiers de conception des systémes et d’architecture d’un avion. Il faudra
modéliser au moyen de I'un de ces langages :

— les scénarii de mission et d’utilisation durant un cycle de 1’avion,
— les scénarii d’utilisation des fonctions de I'avion,

— l'architecture fonctionnelle du systéme,

— le processus de maintenance en ligne.
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Cela apportera une aide a la modélisation pour les ingénieurs de supportabilité,
leur permettant de se concentrer sur leur coeur de métier avec la spécification
des observateurs de conditions NOGO et les parameétres des systémes relatifs a
I'installation et a la maintenabilité. En outre, I'intégration des simulations du
comportement physique sera aussi utile pour la modélisation des comportements
de health monitoring.
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Annexe A

Données en service

Dans une entreprise telle Airbus, il existe une multitude de bases de données rela-
tives & un avion, une compagnie aérienne, un systéme, un composant, ou encore une
documentation. Sans chercher & donner une vue globale de celles-ci, seules les bases
de données en service, utiles pour mieux appréhender la modélisation du phéno-
meéne, sont présentées dans ce chapitre ainsi que leurs utilisations générales au sein
d’Airbus. nous nous intéresserons ensuite a la validité de ces données en service,
ceci afin de poser les limites d’une utilisation statistique, mais aussi afin d’émettre
un certain nombre d’hypothéses sur le comportement des compagnies aériennes, ou
encore sur les apparitions des incidents techniques. Enfin, une derniére partie s’inté-
ressera aux possibles validations statistiques des modéles de probabilités qui seront
énoncés par la suite.

A.1 Bases de données en service

Pour sa collaboration et les besoins du support aupres des compagnies aériennes,
Airbus dispose de plusieurs bases de données en service provenant des services et
supports aux clients. Cela permet, entre autres, d’avoir une information sur 1'uti-
lisation de son produit par les compagnies aériennes, mais aussi de collecter les
problémes intervenus.

Base de données sur la flotte en service ISAIM

Afin d’obtenir une vision précise de I'utilisation d’un avion, des types de mainte-
nances correctives appliquées en service, et de différencier les différents types d’” OI, le
service d’ingénierie de support aux clients sur les performances opérationnelles s’est
doté d’une base de données appelée In-Service Aircraft Information Management,
pour suivre la gestion et les données opérationnelles des flottes en service.

La premiére base de données concerne la gestion de la flotte en service. Pour chaque
avion, sont collectés :

— le total des heures de vols,

— le total des heures de vols commerciaux,
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A.1 Bases de données en service

— le total des heures de vols en condition Extended Twin-engine OPerationS (ETOPS),
— le nombre de décollages,

— le nombre de décollages pour des vols commerciaux,

— le nombre de décollages pour des vols en condition ETOPS,

plus des données supplémentaires non importantes pour notre problématique.

Ces données permettent d’établir des moyennes statistiques sur les différentes per-
formances opérationnelles. Par contre, malgré le nombre d’informations contenues,
la base de données ne contient pas le détail des missions effectuées par chacun des
avions en service. Il est seulement possible de mesurer sur des périodes mensuelles :
le nombre d’heures de vols moyen par cycle,

le nombre d’heures de vols moyen par cycle commercial,

le nombre d’heures de vols moyen par cycle en condition ETOPS,

— le ratio entre le nombre de vols ETOPSet le nombre de vols commerciaux.

Cela servira a établir les entrées possibles du modéle et les données en service acces-
sibles pour la validation. Les exemples suivants illustrent 1'utilisation de cette base
de données.

Exemple A.1 :

Pour la gamme A330 d’une population de 353 avions, sur la période de ’année du
1temter gugllet 2004 aw 30 juin 2005(un an), il y a eu 318685 vols commerciaux pour
un total de 1298637 Flight Hours (FH). En moyenne un vol commercial a duré
4,075 FH. Enfin, l'utilisation journaliére moyenne est de 10,07 FH.

Exemple A.2 :

Pour la gamme d’avion Single Aisle (A318, A319, A320 et A321), sur l’année 2003,
en réduisant la population a certaines compagnies aériennes en lien avec un four-
nisseur (soit 1119 avions), il y a eu 1577290 vols commerciauz pour un total de
3058683 FH. En moyenne un vol commercial o duré 1,94 FH. Enfin, Uutilisation
journaliére moyenne est d’environ 7,5 FH.

Bases de données sur les déposes d’équipement

De maniére contractuelle, Airbus collecte auprés des fournisseurs ou des compa-

gnies aériennes des informations sur les déposes d’équipements Line Replacable

Unit (LRU), afin de vérifier les garanties de fiabilité des équipements LRU tel que

stipulé dans les contrats. Ces échanges sont présentés dans la section 2.2.

A partir de ces bases de données, il est donc possible d’estimer les performances de

fiabilité et de testabilité en service. Ces performances, pour chaque LRU, sont :

— le temps moyen entre deux déposes non programmeées d'un LRU (Mean Time
Between Unscheduled Removal (MTBUR)), estimé par le ratio du nombre d’heures
de vols sur le nombre de déposes non programmeées,

— le temps moyen entre deux pannes (Mean Time Between Failure (MTBF)), es-
timé par le ratio du nombre d’heures de vols sur le nombre de déposes confirmées
par une panne,

— le taux de No Fault Found, qui exprime le pourcentage de pannes non confirmées
parmi les déposes non programmeées.
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A.1 Bases de données en service

Ces quantités sont estimées sur des périodes contractuelles (sur une période de trois
mois en général). Ces bases vont permettre d’estimer les parameétres de fiabilité
des équipements en service. Toutefois, la collecte des données n’est pas effectuée,
quelque soit la base de données, sur ’ensemble des avions en service. Des différences
sont observées suivant le type de report.

Les exemples suivants illustrent 'utilisation de cette base de données.

Exemple A.3 :

Apres une collecte aupres des fournisseurs sur les déposes de ’équipement d’affi-
chage appelé U pour la période du 1" jquillet 2004 au 30 juin, le temps moyen
entre deux déposes non programmeées est de 17300 FH, MTBUR = 17300F H. Sur
une autre base de données, apres une collecte aupres des compagnies aériennes pour
la période du 1°%*" juillet 2004 au 30 juin, le MTBUR de I'équipement U est de
16855 FH.

Exemple A.4 :

Sur une étude réalisée avec un fournisseur, celui-ci collecte de maniére contractuelle
les données des déposes aupres de certaines compagnies aériennes. Pour les calcu-
lateurs appelé S de la gamme d’avion Single Aisle, sur ’année 2003, le fournisseur
a collecté 764 déposes en ligne. Il y a 3 calculateurs S par avion, donc le MTBUR
de ’équipement sur [’année 2003 est d’environ 12010 FH.

Base de données sur les interruptions opérationnelles ISATM

De maniére systématique, Airbus collecte auprés des compagnies aériennes® des in-
formations sur les Ol, afin de rapporter les performances de fiabilité opérationnelle
aux compagnies aériennes.

Pour chaque OI, sont collectés, de maniére systématique :

— le type d’avion,

— le chapitre ATA a 6 chiffres identifié comme responsable de l'interruption opéra-
tionnelle,

— la date,

— lopérateur (compagnie aérienne),

— le numéro de série de I’avion,

— le type de moteur,

— le type d’OI tels que ceux définis dans la section 1.1 : retards, annulations, demi-
tours au sol, décollages interrompus, changement d’avion, déroutements, demi-
tours en vol,

— la responsabilité de I’OI, qui permet d’attribuer les OI imputables a ’avionneur,

auquel s’ajoutent des données supplémentaires, collectées ponctuellement :

— la phase ou le FDE entrainant 'Ol est apparu,

!Les données sont fournies soit par le correspondant local d’Airbus, soit directement par la compagnie
aérienne.
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A.1 Bases de données en service

— la durée du retard lorsqu’il s’agit d’un retard,

— les stations de départ et d’arrivée,

— le type de tache de maintenance effectuée,

— la description de I’événement FDE,

— la description du travail de maintenance effectué.

Les descriptions du FDE et du travail de maintenance effectué sont des champs rem-
plis en texte libre. La complétion et la qualité des données ne sont pas homogénes
et causent souvent des difficultés d’'interprétation et d’analyse des résultats.

A partir de ces bases de données, il est donc possible d’estimer les performances
de disponibilité opérationnelle des différentes flottes en service. Ces performances
sont :

— le taux d’interruptions opérationnelles pour différentes périodes, tel que définies
dans la section 1.1. Cette définition est basée sur les vols commerciaux opérés par
les compagnies aériennes. Ce taux peut étre évalué pour les vols en conditions
ETOPS.

— les différents taux d’annulation, de demi-tour en vol, de déroutement, de change-
ment d’avion, de demi-tour en piste, de retard, qui correspondent aux composantes
du taux d’interruption opérationnelle.

— le temps moyen pour régler le probléme (retard ou changement d’avion).

Cette base, étant dédiée au rapport des performances de fiabilité opérationnelle

aux compagnies aériennes, ne permet pas d’exploiter toutes les données pour une

utilisation statistique importante. De plus, le nombre de rapport d’OI traité par

I’organisation devient vite trés important, ce qui ne permet pas de vérifier la validité

de chacune des entrées, notamment en ce qui concerne le chapitre ATA et la durée du

retard. Les taux pour chaque type d’OI sont donc moins précis, lorsque le chapitre

ATA est plus détaillé. De plus le temps de retard moyen ne sera pris qu’aprés des

restrictions sur la population et une vérification des données par corrélation avec les

autres bases de données.

Base de données AIRMAN

L’outil de soutien aux opérations AIRcraft Maintenance ANalysis (AIRMAN),

fourni en option par Airbus, est utilisé par les compagnies aériennes afin de gé-

rer, via le centre de maintenance, la maintenance en ligne de sa flotte. Parmi ses
fonctionnalités?, Poutil :

— collecte les données sur les vols effectués,

— enregistre les alarmes (messages Electronic Centralized Aircraft Monitoring (ECAM))
et messages de maintenance entre les phases 2 et 9, décrites dans la figure 2.2
page 41, ainsi que le Post-Flight Report (PFR) du vol,

— alerte le centre de maintenance en temps réel de ces messages,

L’outil collecte donc une base de données d’une partie des avions en service. Les

informations importantes du point de vue de notre problématique sont :

2Toutes les fonctionnalités de Ioutil pour les compagnies aériennes ne sont pas présentées dans ce
rapport.
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A.1 Bases de données en service

— les exemples de types de mission,

— les fréquences d’alarme et de message de maintenance,

— les comptes-rendus de vol,

— les temps d’escale réels.

L’exemple suivant illustre ’utilisation de cette base de données.

Exemple A.5 :

Pour estimer un type de mission et les temps d’escale réels, une collecte sur plusieurs
avions de la flotte issue du cas 2 des Exemple A.1 a permis d’établir que le temps
moyen d’escale, Turn-Around Time (TAT), est d’environ 1,15 heures. Dans ce cas,
le ratio Operating Hours (OH)/FH observé est d’environ 1,6.

Ces informations ne permettent pas une utilisation statistique, car peu de données
collectées par les compagnies aériennes sont accessibles. Cependant, il est possible de
corréler, dans certains cas, ces informations avec celles existantes sur d’autres bases
de données, notamment les bases de données sur les OI. Cela permettra notamment
de :

— confirmer les actions entreprises pour rectifier la panne (alarme ECAM et message

de maintenance),
— obtenir le temps au sol réel aprés un incident technique.

Collectes de données sur les temps de maintenance

Pour obtenir des probabilités de retard, il faut des informations sur les temps pour
chacune des opérations de maintenance prises en compte dans le modéle. Comme la
maintenance des avions, pour les compagnies qui 'effectuent, fait elle-méme partie
de leurs activités principales et influent sur leurs marges bénéficiaires, les compagnies
aériennes ne fournissent pas ces informations qu’elles considérent comme confiden-
tielles. Airbus doit donc obtenir des données en service par ses propres moyens.
Lors de la conception des systémes, comme cela a été évoqué dans la section 2.4,
Airbus analyse les taches de maintenance et les temps associés. De plus, ces analyses
sont vérifiées (pour les temps) lors des phases de test du nouveau programme avion.
Ces analyses étant produites en aval des premiéres projections, les données des pro-
grammes précédents ainsi que le jugement ingénieur sur de nouvelles taches seront
utilisées dans un premier temps pour la conception des nouveaux programimes avion.
Il faut aussi tenir compte du fait que les temps mesurés sur un mécanicien Airbus
donné peuvent étre différents de ceux effectués par un mécanicien d’une compagnie
aérienne.

Enfin, afin d’affiner les estimations de distribution de temps de maintenance, les
données sur les OI provenant de la base de données In-Service Aircraft Information
Management (ISAIM) fournissent des données tronquées de temps de retard, et
donc, lorsqu’elles sont suffisamment précises, fournissent le temps de la maintenance
qui a été effectuée. L’exploitation statistique de cette derniére remarque permet une
étude limitée des distributions de temps maintenance et de retard.
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A.2 Validité des données - Formulation d’hypothéses

Les différentes bases de données en service présentées plus haut ont clairement une
orientation vers le client. Cela permet en effet d’élaborer un support client dédié
aux données de maintenance, un rapport sur les différentes performances attendues
pour les compagnies aériennes et un lien vers les équipes de conception des systémes
pour rendre compte des pannes. Ces bases sont donc construites a partir de ces be-
soins clients et ne sont pas congues pour une analyse statistique en tant que retour
d’expérience pour I'avionneur. De plus, comme les compagnies aériennes rapportent
en général elles-mémes les données, le contenu est souvent incomplet ou imprécis,
ceci a cause de la politique de la compagnie vis-a-vis de I’échange de données (par
exemple au regard de son cout d’exploitation). En effet, comme une partie des com-
pagnies tirent leur profit de leur organisation de la maintenance et des Maintenance
Repair Overhaul (MRO), elles sont réticentes a fournir des données pouvant étre
transmises a la concurrence. Le caractére incomplet de ces données limite donc son
exploitation statistique. Toutefois, & partir de ’observation de ces données en ser-
vice, plusieurs hypothéses peuvent étre formulées. Il s’agit de 'Hypothése 2.1 page
41 et des Hypotheses 3.2 page 61.

A.3 Validation des modéles & partir des données en
service

Une premiére approche de validation de modéle d’OI a été présentée dans [37].

Suivant le choix de I’échantillon de la population, I’estimation statistique peut étre

biaisée par :

— les différents profils de mission et leurs répartitions, y compris le choix de la
politique de maintenance,

— la validité des données et 1’estimation de certains parameétres.

Il faut donc une méme population (ou échantillon) d’avion pour estimer :

— les données d’entrée correspondantes a une mission (durée du vol, TAT ...),

— les paramétres des composants du systéme (MTBUR, Mean Time To Restore
Function (MTTRF)...),

— les taux d’Ol en sortie.

Pour des systémes trés fiables du point de vue opérationnel, la faible fréquence en

service des OI fournit un intervalle de confiance, a partir du théoréme de la limite

centrale, inexploitable pour une validation. Ce point sera abordé dans le chapitre 12.

De plus, les données d’entrée des modéles sont pris comme valeurs moyennes a partir
de données en service : temps de vol pour une mission, TAT, MTBUR, temps de
maintenance. L’intervalle de confiance, en tant qu’incertitude, issu de ’estimation
d’'un paramétre est donc a intégrer dans le modéle. Si ces incertitudes sont trop
grandes, l'intervalle de confiance en sortie sera inexploitable.
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Annexe B

(énéralisation du processus
d’apparition d’un effet cockpit et du
processus de maintenance corrective

Dans cette annexe, nous reprenons la section 5.2 et la sous-section B.2.1. En effet,
lors de celles-ci, nous avons définis les différents paramétres de surveillance d’une
défaillance, les domaines d’utilisation d’une fonction au sol et de temps disponible
pour la maintenance. Leurs description n’a été développé que dans le cas simplifié
des hypothéses pour la phase de conception. Dans la premiére partie de cette annexe,
nous reprenons les descriptions :

— des intervalles de temps de détection d’une défaillance,

— des intervalles de temps d’apparition d'un effet cockpit,

— des périodes de temps disponibles pour la maintenance,

— des périodes d’utilisation d'un systéme ou d’une fonction au sol,

pour leurs généralisation. Ces paramétres sont des périodes de temps (union d’inter-
valles de temps inclus dans un cycle de vol) sur lesquels nous nous appuyons pour
définir le processus d’apparition d’'un effet cockpit et le processus de maintenance
corrective en ligne. Afin de simplifier les descriptions des variables aléatoires de
temps, nous avons présenté le cas simplifié des hypothéses pour la phase de concep-
tion. Dans la deuxiéme partie de cette annexe, nous reprenons les descriptions des
variables aléatoires :

— de temps de détection de la défaillance,

— de temps d’apparition d’un effet cockpit,

— de délai logistique avant ’application d’une maintenance corrective,

— de délai logistique aprés ’application d’une maintenance corrective,

afin de présenter leurs généralisations.

L’ensemble de cette annexe sera réutilisée dans 'annexe E pour détailler la simula-
tion des variables aléatoires pour le modéle a partir de la phase de définition.
Dans cette annexe, ainsi que pour l'annexe E, nous prenons les notations suivantes.
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Notations pour un composant  muni d’un dispositif de surveillance lors
d’un cycle C'

I& ()
TdFg™

TdFE™
T dG@ﬁ”
rdGes”
I¢f (x)
TaFg}j”
TaFg™
T aG@ﬁ”
TaGa”
15 (x)
T mG@z”
I'mGeE*

¢ ()

man
TuGey

max
TuGES

Domaine de détection possible de la défaillance

Borne inférieure du k*™¢ intervalle pour la détection de la défaillance lors
de la phase de vol du cycle C

Borne supérieure du k™ intervalle pour la détection de la défaillance
lors de la phase de vol du cycle C'

Borne inférieure du p®™¢ intervalle pour la détection de la défaillance lors
de la phase au sol du cycle C'

Borne supérieure du p™¢ intervalle pour la détection de la défaillance
lors de la phase au sol du cycle C

Domaine d’apparition d’'un FDE possible lié a la défaillance du compo-
sant x

Borne inférieure du k*™¢ intervalle d’apparition d’'un FDE possible lié a
la défaillance du composant x lors de la phase de vol du cycle C'

Borne supérieure du £ intervalle d’apparition d’'un FDE possible lié
a la défaillance du composant x lors de la phase de vol du cycle C'
Borne inférieure du p'®¢ intervalle d’apparition d’'un FDE possible li¢ a
la défaillance du composant x lors de la phase au sol du cycle C

Borne supérieure du p'*™® intervalle d’apparition d’'un FDE possible lié a
la défaillance du composant x lors de la phase au sol du cycle C

Domaine d’utilisation au sol du systéme ou de la fonction lors du cycle

C

Borne inférieure du k'°™¢ intervalle d’utilisation au sol du systéme ou de
la fonction lors du cycle C'

Borne supérieure du k*™¢ intervalle d’utilisation au sol du systéme ou de
la fonction lors du cycle C'

Domaine de temps disponible pour la maintenance lors du cycle C

Borne inférieure du k'™ intervalle de temps disponible pour la mainte-
nance lors du cycle C'

Borne supérieure du k™ intervalle de temps disponible pour la mainte-
nance lors du cycle C'
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caractérisant ’apparition d’un effet cockpit durant un cycle de vol

B.1 Généralisation des définitions des intervalles de
temps caractérisant ’apparition d’un effet cockpit
durant un cycle de vol

Chaque composant va étre exposé aux défaillances sur une période du cycle qui,

en général, correspond aux phases d’utilisation du composant ou aux phases ou

il est soumis & des perturbations ou des sollicitations différentes. Par ’hypothése

que la durée de vie d’une composant suit une loi exponentielle (en section 4.3), les

composants sont soumis a une sollicitation constante, I'intervalle d’exposition a une

défaillance est donc le cycle de vol complet : [0; FDe + GDcl.

La conception de la surveillance des défaillances, décrite dans la sous-section 2.3.2 se

fait au niveau des composants du systéme. Pour permettre une description compléte

du phénomeéne, les paramétres a inclure dans le modéle sont :

— les intervalles de détection de la défaillance suivant le cycle de vol, pour chaque
composant,

— les intervalles d’annonce d’une alarme ou plus généralement d’apparition d’un
FDE suivant le cycle de vol.

Ces parameétres sont accessibles lors de la phase de définition, comme précisé en
section 2.4.

Intervalles de temps de détection d’une défaillance

A partir de la politique de détection mise en place, le dispositif de surveillance de la
défaillance d’un composant fonctionne sur une partie d'un cycle de vol, qui corres-
pond & plusieurs intervalles de temps. Toutefois, il peut s’agir d'un équipement sans
dispositif de surveillance automatique et dans ce cas-la, la détection ne sera possible
que lors d’une inspection, d’une dépose/pose préventive ou d’une localisation de
panne au niveau du systéme. Nous parlerons donc soit d’intervalles de temps, soit
de temps fixes (discrets) suivant le mode de détection. Cela représente une union
d’intervalles de temps fermés durant lesquels la détection de la défaillance est pos-
sible s’il y a lieu. Ces parameétres de temps ne tiennent pas compte du temps au
début de la phase de vol.

Soient x un composant muni d’un dispositif de surveillance et un cycle de vol C, en
prenant le temps 0 au départ du cycle. Le domaine de détection de la défaillance,
noté /& (x), est une union d’intervalles de temps de la forme :

E@=| U [(rargmrarge) ol o |rdeenTdcee) |

ke{l,..,m} pe{l,..,n}

ou :
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B.1 Généralisation des définitions des intervalles de temps
caractérisant ’apparition d’un effet cockpit durant un cycle de vol

représente ’ensemble des intervalles possibles de
détection de la défaillance durant la phase de vol
de durée F'Dg,

{[TdGaf";Tng‘sw]} représente ’ensemble des intervalles possibles de
pell-nt - atection de la défaillance durant les phases de sol
et de roulage départ de durée GD¢.
A partir de la définition précédente, les remarques suivantes s’imposent.

{[TaFg™ TAFE™]}, (1

Remarques B.1 :
1. Liées a la décomposition des phases d’un cycle de vol de la section 5.1, les re-
lations suivantes découlent :

Uke{l,..,m} [Tng}:n’ Tng';ax} C [O, FDc],
Upegs,.oy [T4GE" TdGE=] € [FDes FDe + GDe,

2. Cas discret : [’équipement, la fonction ou le systeme dans son ensemble peuvent
étre soumis a une détection lors de temps fixes ponctuels. Dans ce cas, l'en-

semble I& () se réduit a un ensemble discret du type (Uke{l,..,m} {TdF(;k}> U

(Upe{l,..,n} {Tdch}>.

3. Sl s’agit d’un composant ayant un mode de panne cachée, le domaine de dé-
tection est vide.

Intervalles de temps d’apparition d’un effet cockpit (FDE)

Soient x un composant muni d’un dispositif de surveillance et un cycle de vol C,
en prenant le temps 0 au départ du cycle. Le domaine d’apparition d’'un FDE, noté
I? (x), est une union d’intervalles de temps de la forme :

k
ke{lv--vm} pe{lv--vn}

@@= U [rergmrerg=)|u| U [reczmTecze])

ou :
{[TaFg;”f"; TaFg;”fﬂ représente 1’ensemble des intervalles possibles
d’apparition d'un FDE durant la phase de vol,

{[TaGaf";TaG’gsx}} représente ’ensemble des intervalles possibles
pellnt - grapparition d’un FDE durant les phases de sol
et de roulage avant le décollage.
L’ensemble des intervalles de temps d’apparition d’'un FDE est un paramétre au
niveau composant ou systéme.

}k‘e{l,..,m}

A partir de la définition précédente, les remarques suivantes peuvent étre faites.
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B.2 Généralisation des définitions des variables aléatoires de
temps sur un cycle de vol, conditionnées par ’occurrence d’une
défaillance

Remarques B.2 :
1. Les intervalles des différents temps (détection d’une défaillance, apparition
d’un FDE) ne sont en général pas les mémes.

2. Liés a la décomposition des phases d’un cycle de vol vue en section 5.1, on a :
Uke{l,..,m} [TaFazn’ TCLF@ZM} C [07 FDc]

et Upequ,..ny | TaGE"; TaG*| € [FDe; FDe + GDc)

3. Cas discret : Uensemble I (x) se réduit & un ensemble discret du type (Uke{l,..,m} {TaFc, }) L

(Upe{lv--m} {TCLGCP}>.

L’exemple suivant illustre la description.

Exemple B.1 :

Pour une unité d’affichage Display Unit (DU) d’un avion, son dysfonctionnement
est observable depuis le cockpit de ['avion soit par un message ECAM indiquant
«DISPLAY DISCREPENCY» (voir la figure 2.3 page 44), soit par une observation
directe d’un pilote. En reprenant la mission de I’Exemples 5.1 3, sur un cycle de vol
C avec 2 < C < N — 1, le domaine d’apparition possible d’un FDE est [0;4,42] U
[5,42; 5, 83] pour chaque DU.

B.2 Généralisation des définitions des variables aléa-
toires de temps sur un cycle de vol, conditionnées par
I’occurrence d’une défaillance

Dans cette sous-section, nous reprenons les définitions et généralisons les descriptions

des variables aléatoires :

— de temps d’occurrence d’'une défaillance,

— de temps de détection d’'une défaillance, en fonction de temps d’occurrence,

— de temps d’apparition d'un Flight Deck Effect, en fonction du temps de détection
de la défaillance correspondante.

L’ensemble de ces variables aléatoires sont conditionnées par la défaillance d’un

composant au cours d'un cycle. Dans la suite de cette sous-section, les variable

aléatoire (v.a) seront définies pour un composant x du systéme, conditionnées par

les événements xFo que la défaillance du composant = du systéme intervient au

C®me cycle de vol ou 2 Fe_q.

Temps de détection de la défaillance

Soit D¢ la variable aléatoire définissant le temps de détection de la défaillance du
composant z (3'il y a défaillance) lors du C** cycle, C' € {0,.., N'}.

Quand elle est définie, la v.a D§ est a valeurs réelles dans 1'union d’intervalles de
temps de détection de la défaillance (D% € I& (x)). Donc D% appartient donc a
I'intervalle [0, F D¢ 4+ GD¢] qui correspond au temps prévu pour un cycle de vol.
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B.2 Généralisation des définitions des variables aléatoires de
temps sur un cycle de vol, conditionnées par ’occurrence d’une
défaillance

Remarque B.3 :
Lorsqu’une défaillance est détectée, il faut qu’elle soit d’abord apparue, d’otu la rela-
tion éuvidente : TE < DE§.

En tenant compte des définitions et de 'Hypothése 5.3 page 88, la variable aléatoire
¢ est liée directement a la variable T¢.

Pour que la défaillance soit détectée durant le cycle C, il faut que son occurrence se
produise dans I'intervalle de temps ot elle peut étre détectée (13 (z)) et donc que TE
vérifie TE € [0, TdG"C"fx] . Si par contre 'occurrence de la défaillance se produit apres
le temps maximum de détection du cycle en cours (Tg € ]Tnggx, FDe+ GDC}),
la détection intervient au cycle suivant C' + 1.

En conséquence, on obtient la relation suivante :

(( TdFZ™ siTE | € |TdGE™ ; FDe-y + GDe-y ]
TdFg™ siTE e [0; TdFg™)
pr={ T& silexiste k€ {1...m} tel que T € [TdFg™; TdF™]
TdGE™ si TE € [TdFEes; TdFz™
TE  silexiste pe {1...n} tel que TE € [TdGaf"; TdG?}If”w]
(B.1)

Temps d’apparition d’un FDE

Soit AZ la variable aléatoire définissant le temps d’apparition du FDE associé a la
défaillance du composant 2 muni d’un dispositif de surveillance, 2 € S’ lors du C¢™®
cycle, C' € {0,..,N}.

Lorsqu’elle est définie, la variable aléatoire Ao est & valeurs réelles dans 1’union
d’intervalles de temps d’apparition d’'un FDE (A% € I (x)).

Pour établir la valeur de la v.a A¢, nous nous basons sur I’Hypothése 5.4 page 89.
De plus, pour que la défaillance soit annoncée, il faut que la détection de celle-ci
se produise dans l'intervalle de temps ou elle peut étre annoncée et donc que D
vérifie DZ € [0;TaGE*]. Si par contre la détection de la défaillance intervient
aprés le temps maximum d’apparition possible d'un FDE du cycle en cours (7% €
}Tng‘:x; FDq+ GDC] ), 'apparition se produit au cycle suivant C' + 1.

La relation suivante découle :

(( TaFE™ si DE_y € |TaGR™s  FDo_y + GDo-]

TaFg™ si DE € [0; TaFg™]
Az =) D& silexiste k € {1...m} tel que D € [TaFZ™; TaFg)
TaGE™ si DE € [TaFge®; TaFam]

D slilexiste p e {1...n} tel que DE € [TaGafn; TaG’gsx}
(B.2)
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B.2 Généralisation des définitions des variables aléatoires de
temps sur un cycle de vol, conditionnées par ’occurrence d’une
défaillance

B.2.1 Modélisation du processus de maintenance corrective
lors d’un cycle

Dans cette sous-section, nous décrivons de maniére générale les parameétres du mo-

deéle liés aux périodes de temps disponibles pour la maintenance et aux périodes

d’utilisation du systéme ou de la fonction étudiés. Ensuite, en se basant le proces-

sus de maintenance corrective déja décrit en sous-section B.2.1, nous explicitons, a

partir de la description générale de ces paramétres, les relations sur :

— les différents délais logistiques avant et aprés ’application de la maintenance cor-
rective,

— le temps de fin d’application de la maintenance corrective, et le temps de retard
associé,

— le temps estimé de retard suite a un diagnostic de panne pour évaluer la décision
d’annulation du prochain vol.

Chacune de ses v.a est conditionnée par 'apparition d’'un FDE lors du cycle C' lié

a la défaillance d'un composant z (zA¢).

Périodes de temps disponible pour la maintenance

La maintenance corrective en ligne est effectuée lorsque ’avion est positionné a la
porte d’embarquement. A partir de la modélisation du Turn-Around Time d’un
cycle de vol, le temps disponible durant cette phase pour effectuer la maintenance
est constitué d’une union d’intervalles de temps, complémentaire de I’'union d’inter-
valles de temps ot ’équipement n’est pas accessible. La période de temps disponible
pour la maintenance d’un systéme ou d’une fonction est formée d’un ou deux inter-
valles.

Il s’agit a la fois d'un paramétre au niveau équipement, systéme et avion. En effet, il
est lié & 'accessibilité du systéme ou de I'équipement durant ’exploitation de I’avion
au sol. Ces parameétres de temps ne tiennent pas compte du temps au début de la
phase de vol.

Soit le cycle C, en prenant le temps 0 au début du cycle, I7* (z) est ’ensemble
des intervalles de temps disponible pour effectuer la maintenance durant le TAT
du cycle C sur le composant x. [** (z) est une union d’intervalles de temps de la

forme : ' .
17 () = [TmG?}f", TmGTgfﬂ U [TmGg;”,TmGgfﬂ
ou
{[TmG"CZ",TmG"C“;x}} ) représente ’ensemble des intervalles possibles pour
pedl,..,2

effectuer la maintenance durant le TAT sans entrainer de retard au cycle C.

Remarques B.4 :
— Liées a la décomposition des phases d’un cycle de vol en section 5.1, le temps
disponible pour effectuer la maintenance est compris dans le TAT, et la relation
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sutvante découle :
[TmGE™ TmGEe] U [TmGE", TmGEe*] C [FDe, FDe + TATc].

— Dans la plupart des cas, le domaine possible pour effectuer la maintenance est
constitué d’un seul intervalle qui sera noté [TmFZ™ TmGHY™].

Les exemples suivants illustrent cette description.

Exemples B.2 :

1. Soit un cycle C d’un vol de quatre heures comprenant la phase de roulage a
Uarrivée, FDo = 4, et d’'un TAT d’une heure et demi tel que décrit sur le
schéma 3.1 page 55. Pour déposer un détecteur de fumée installé en cabine
et le remplacer par un élément neuf, il faut pouvoir accéder a la cabine de
lavion. Pour cela, il faut attendre le débarquement des passagers, et prévoir
un temps nécessaire pour l'embarquement des passagers suivants. La période
de temps disponible pour la maintenance est constituée d’un seul intervalle de
temps [4,25; 5] pour chaque détecteur de fumée.

2. Pour intervenir sur un équipement situé proche du moteur, il faut attendre le
refroidissement de ce dernier. Pour un avion A330 par exemple, pour certaines
zones chaudes situées pres du moteur, le temps de refroidissement est d’environ
un quart d’heure.

Périodes d’utilisation du systéme ou de la fonction

A partir de la modélisation du TAT d’un cycle de vol, 'utilisation d’une fonction
de I'avion durant cette période a une incidence sur les opérations au sol et le délai
opérationnel lorsqu’une action de maintenance corrective est effectuée. Le temps
d’utilisation d’une fonction durant cette phase est constitué d’une union d’inter-
valles de temps, ou la fonction relative a I’équipement est utilisée.

L’utilisation de la fonction se fait soit aprés arrivée a la porte d’embarquement
et avant le départ pour le décollage, soit durant un intervalle du TAT. La période
d’utilisation d’un systéme ou d’une fonction est donc formée d’un ou deux inter-
valles.

Il s’agit a la fois d'un paramétre au niveau équipement, systéme et avion. En effet, il
est lié a 'accessibilité du systéme ou de I’équipement durant I’exploitation de I'avion
au sol.

Soit le cycle C, en prenant le temps 0 au début du cycle, I (z) est 'ensemble des
intervalles de temps disponible pour effectuer la maintenance sur un composant x
durant le TAT du cycle C. I (z) est une union d’intervalles de temps de la forme :

I () = [TuGE™, TuGE™] U [TuGR", TuGp™]

ou
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{[TUGWCZ",T uG"C"fx]} ) représente I'ensemble des intervalles d’utilisation de
pe 17"72
la fonction ou du systéme durant le TAT.

Remarques B.5 :

— Les périodes de temps ou une fonction est utilisée au sol sont incompressibles.
L’arrét de celle-ci, puis sa reprise, va entrainer un délai logistique a la suite de
l'action de maintenance.

— L’utilisation au sol d’une fonction durant le TAT implique :

[TuGE™, TuGE* | U [TuGE™ , TuGE*™] C [FDe, FDe + TATC]

— Dans les cas ou la fonction est utilisée pour le service de ’avion au sol, le domaine
possible pour effectuer la maintenance est constitué d’un seul intervalle qui sera
noté [Tul ™, TuGE*™).

Les exemples suivants illustrent cette description.

Exemple B.3 :

En considérant un cycle C' d’un vol de quatre heures comprenant la phase de rou-
lage a Uarrivée, FDe = 4, et d’un TAT d’une heure et demi tel que décrit sur
le schéma 3.1 page 55, la fonction de ravitaillement en carburant est utilisée sur
la période de temps [4,25;4,8]. La fonction d’embarquement est nécessaire pour
l’embarquement et le débarquement des passagers qui se situent dans la période

[4;4,5] U [5:5,5].

Délai logistique avant ’application de la maintenance corrective

Soit LY, (z) la variable aléatoire définissant le délai logistique avant 1’application de
la maintenance corrective sur un composant x sachant ’apparition d'un FDE lié a
la défaillance du composant y lors du C*™ cycle, C' € {0, .., N}.

LY (z) lorsqu’elle est définie, est a valeurs réelles dans U'intervalle [0, 4+o0].

Afin de formuler les relations sur la variable aléatoire LY, (x), nous reprenons les
Hypotheses 5.13 page 104.

LY (z) dépend seulement de la variable aléatoire d’apparition d’'un FDE AY, et de
la période de temps disponible pour la maintenance sur = I} (x), avec la relation

suivante :
([ TmGE™— A% si AL € [0, TmGEm]
0 si A% € [TmGE™; TmGEe*)
TmGm™ — AY si A € | TmGRe; TmGmn
CXEEE S S A LT
0 si A% € [TmGE™; TmGEe*)
FDc¢ +TATe — A% si AL € | TmGEe®; FDe + T AT¢]
L A%—FDc—TATC si A% S [FD0+TATC7FDC—|—GD0]
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Délai logistique apreés ’application de la maintenance corrective

Soit FY (x) la variable aléatoire définissant le délai logistique suivant Iapplication
de la maintenance corrective sur un composant x sachant ’apparition du FDE lié a
la défaillance du composant y au C*™ cycle, C' € {0, .., N}. Lorsqu’elle est définie,
LY () est a valeurs réelles dans I'intervalle [0, 4-o0.

Afin de formuler les relations sur la variable aléatoire LY, (x), nous reprenons les
Remarques 5.7 page 106.

Soit FY, la variable aléatoire définissant le délai logistique lié & I'impossibilité d’ap-
pliquer la maintenance sur x lors du C***° cycle, C' € {0, .., N}.

F{, dépend seulement de la variable aléatoire AY, et de la période de temps disponible
pour la maintenance sur x I%* (), avec la relation suivante :

P = { TmGEe — TmGE" si AL € [0, TmGe" | (B.4)
0 si A, € [TmG"C"”;"; FD¢g + TATC]

Soit F{: la variable aléatoire définissant le délai logistique lié a I'utilisation au sol du

composant 2 par une fonction lors du C*™ cycle, C' € {0, .., N'}.

Fl. dépend seulement de la variable aléatoire AY, et de la période d’utilisation des

fonctions au sol de x I (x), avec la relation suivante :

( (TuGE™ — TuGE™) + (TuGEe” — TuGE™)  si AL € [0, TuGE™ |
(TuGger — AL) 4+ (TuGEe™ — TuGE™)  si AL € [TuGE™, TuGEe”)

= (TuGEe™ — TuGE™) si A € |TuGE™, TuGg™ |
(TuGEe — AL) si AL € [TuGEm, TuGEe”)

L 0 sinon.
(B.5)

et donc, la variable aléatoire F& s’exprime par la relation :
FY () = max (FL, FY) (B.6)

Les relations explicitant les variables aléatoires T2, DZ, A, FE (x) et FZ (), avec
y € S et x € .S, seront utilisées en annexe E.1 pour obtenir leurs tirages aléatoires
par simulation de Monte-Carlo.
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Annexe C

Preuve de la propriété de négative
dépendance

En assumant que ’ensemble des composants du systéme est fini et que, pour tout
x, y et z et tout cycle C tel que 2 < C < N :

P (yDc|zDc) >0 et P <yDC N (U zFC_1>> >0, (C.1)
z€8

nous pouvons définir les quantités pour un cycle C' tel que 2 < C' < N suivantes :

M (C) = max,,, .cs PlyDe |Z&l)
Yy#x P (yDC }Z’Dc)

P (yDen <uz€sm>>>
P(yDe (Uucs For)) )

De plus, comme les composants aéronautiques sont trés fiables, nous pouvons assu-
mer aisément que :

N (C) = maxyes (

1
2P S e ey D)

zeS

(C.2)

De ces deux hypotheéses découlent les propriétés suivantes :

Propriété C.1 : L
1. P(yDc) < P (yDc |xDc),

2. P(yD¢) > P (yDe |[2Dc),
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Preuve C.1 :

1.
P(yDe) = P (yDc N <USTC_1>> + P <yDC N <USZFC_1>>
< (N(C)+1)P <yDc N (U ZFC_1>>
< (N(C)+1))_ P(yDc ﬁzi;c_l)
< (NV(O)+1) ;\ZS(C) P (yDc|xDc) Y | P(2Fo)

z€S
< P(yDc|zDc) .
2. La deuziéme inégalité découle directement de ["inégalité 1 précédente.

Remarque C.1 :
Les hypotheses C.1 et C.1 peuvent étre vérifiées étape par étape de maniére analogue
a partir du schéma itératif issu de la troisieme partie.
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Annexe D

Evaluation des probabilités
d’interruption opérationnelle sachant
la procédure de maintenance pour
I’ensemble des cas

En section 8.7, nous avons développé le calcul de la probabilité d’OI sachant la procé-
dure de maintenance a effectuer dans le cas o OI Risk = Ground__Interruption
ou les conditions ne sont pas conditions NOGO (NOGO), et la défaillance de y a
un impact sur la sécurité (le domaine d’apparition possible du FDE associé est le
cycle de vol entier). Dans cette annexe, nous détaillons le calcul de la probabilité de
retard pour les trois autres cas qui sont :

1. OI Risk = Awr _Interruption, la défaillance de y a un impact sur la sécurité
et entraine des conditions NOGO,

2. Ol Risk = Ground_Interruption ou les conditions ne sont pas NOGO, et
la défaillance de y n’a pas d’impact sur la sécurité (le domaine d’apparition
possible du FDE associé est [0,5; F D¢ + T AT¢]),

3. OI Risk = Air__Interruption et la défaillance de y n’a pas d’impact sur la
sécurité et entraine des conditions NOGO.

Nous considérons ici le temps de retard sur 'application d’une maintenance cor-
rective sur le composant x suite a 'apparition d’'un FDE lié a la défaillance d’un
composant y, avec y € S qui peut étre le composant . La relation (5.8) exprime le
temps de retard suite a ’application d’une maintenance corrective sur le composant
x en phase de conception.

Cas 2 :

Dans ce cas, le domaine d’apparition possible d’'un FDE est le méme que précé-
demment, toutefois, ci celui-ci apparait durant la phase de vol hors descente, la dé-
faillance de y avec conditions NOGO entraine une interruption de vol. L’événement
d’un retard, avec la relation (5.8), se traduit en fonction du moment d’apparition
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du FDE par la décomposition :
([M* > GD¢ +0,25] N [FLe < T < FD¢l)
U ([TL+ M*™ > FDe +GDe + 0,25 N [FDe < TY < FD¢ + TAT(])

U [QTg + M* >2FDc+ GDe +TAT: +0,25]
ﬁ[FDc—l—TATC < Tg < FD0+GDC]

Dans ce cas, nous avons le résultat :

P (R > 0)
— P(IM* > GD¢ +0,25| N [FLo < TY < FD¢))

+P([Tf + M* > FDc + GD¢ + 0,25 N [FDe < T¢ < FD¢ + TAT¢))
+P ([QTg + M* >2FDc+ GDe +TAT: + 0, 25] N [FDC +TAT: < Tg < FD¢ + GDC])
= £DcFlc (1 _ [y (GDe + 0,25))

(R > 0] =

= FDciGDe
FDc+T AT
+FDC}-GDC /FD (1 — Fype (FDo 4+ GDe + 0,25 — u)) du
C

FDo+GDe
1
T FDo+Ghe /FDc-i-TATC (1 = Fye (2FDe +TATe + GDe + 0,25 — 2u)) du .

Cas 3 :

Le domaine d’apparition possible d’'un FDE est [0, 5; F'D¢ + T AT¢]. Comme le pré-
cise la Remarque 5.3 page 89, nous avons DY, = T/ et la v.a d’apparition du FDE
est égale a :

0,5 si Tg—l c ]FDC_l +TATc_1; FDc_1 + GDc_l]
AY, = ousi T4 € [0;0,5]
Tt siT¢ €10,5; FDeo + T ATc|

L’événement d’un retard, avec la relation (5.8), se traduit en fonction du moment
d’apparition du FDE par la décomposition :

([M* > GD¢c + 0,25 N [FDo—y + TATc—y < T, < FDcoy 4+ GDc-4])
[R. >0l= U ([M*>GDc+0,25|N[0 < T4 < FD¢l)
U ([T¢+M* > FDc+ GDe +0,25| N [FDe < T} < FD¢ + TAT¢])
Dans ce cas, nous avons le résultat :

P (R% > 0)
=P ([Mx > GD¢ + 0, 25] N [FDc_l +TAT-_1 < Tg‘—l < FDc_ 1+ GDC_J)

+P ([M* > GD¢c +0,25]N [0 < T¢ < FD¢|)
+P ([T +M* > FDc + GDe + 0,25 N [FDe < T < FD¢ + TAT¢)

TXc_1+FD
= S5 ep s (1 — Fy= (GDe +0,25))

FDc+TATc
+FDC}-GDC /FD (1 — Fye= (FDe + GDe + 0,25 — u)) du
C
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Cas 4 :

Le domaine d’apparition possible d’'un FDE est [0, 5; F'D¢ + T AT¢]. Comme le pré-
cise la Remarque 5.3 page 89, nous avons DY, = T/ et la v.a d’apparition du FDE
est égale a :

0,5 si Tg—l c ]FDC_l +TATc_1; FDc_1 + GDc_l]
AY = ou si T4 € [0;0, 5]
TY siTg €]0,5; FDo + TATC]

et, en supposant F'Lo > 0,5 :

) ([M* > GD¢ + 0,25 N [FLc < TY < FD¢))
[Be>01= (18 + M* > GDc +0,25| N [FD¢ < TY < FD¢ + TATc))

Donc, nous avons le résultat :
P (R% > 0)
=P ([M* > GD¢c+0,25|N[FLc < T < FD¢l)
+P ([T + M* > FDc + GD¢e + 0,25 N [FDe < T¢ < FD¢ + TAT¢))

= tpepe (1= Fus= (GDe +0,25))

FDc+TATc
"’FDCJerDC / (1 — Fye= (FDe + GDe + 0,25 — u)) du
C
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Annexe E

Evaluation des probabilités
conditionnelles pour le second
modeéle a partir de la phase de
définition

Dans cette annexe, nous détaillons le calcul des probabilités conditionnelles des
différents cas d’ Operational Interruption (OI) sachant la procédure de maintenance
a effectuer.

Pour y parvenir, a partir de I’ensemble des relations détaillées en annexe B, nous
évaluons I’ensemble de ces probabilités conditionnelles par simulation de Monte-
Carlo. Dans une premiére section, nous présentons les tirages des variables aléatoires.
Puis, dans une deuxiéme section, nous estimons les probabilités et leurs intervalles
de confiance par la méthode de Monte-Carlo.

E.1 Simulation des variables aléatoires lors d’un cycle

Sans les hypothéses prises en phase de conception, le calcul des probabilités de ma-
niére analytique devient trop complexe a expliciter. D’un point de vue pragmatique,
la simulation de Monte Carlo reste un moyen simple d’obtenir la résolution de ces
probabilités conditionnelles ([53]). L’utilisation en ligne de 1’avion est un processus
déterministe. Le processus de maintenance corrective en ligne est un processus d’in-
teractions entre des variables aléatoires et des relations déterministes. Il est donc
logique d’appliquer (sauf cas particuliers) une résolution par simulation de Monte
Carlo pour calculer les probabilités de retard sachant I’état du systéme et la pro-
cédure de maintenance a appliquer suivant le temps d’aparition d'un Flight Deck
Effect (FDE). En effet, au vue de l'ordre de grandeur de ces probabilités, le nombre
de tirages pour obtenir une bonne précision reste acceptable vis-a-vis du temps
global de calcul du modéle.

Nous considérons ici une procédure de maintenance sur un composant z du systéme,
suite & I'apparition d'une FDE lié au composant y du systéme lors du cycle C, le
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E.1 Simulation des variables aléatoires lors d’un cycle

composant y pouvant étre le composant x.

Dans un premier temps, nous rappelons les méthodes de simulation de variables
aléatoires continues utilisées. Ces méthodes sont tirées des ouvrages [15] et [53].
Puis, nous détaillons les simulations de chacune des v.a du document.

Simulation de variables aléatoires continues

La génération d’une variable aléatoire (v.a) en connaissant sa fonction de répartition
est effectué a partir de la technique de la transformation inverse. Soit R une v.a de
loi uniforme sur [0, 1], la génération de la v.a X de fonction de répartition F' est
obtenue par la relation : X = F~1 (R).

Simulation de la loi exponentielle :  Soit {R;},_| nisimutation U1 tirage aléatoire
sur U'intervalle [0, 1], la génération du tirage {X;}._; nosimulation d€ la v.a de la loi
exponentielle d’espérance m est obtenue par la relation : X; = —mIn (1 — R;).

Simulation de la loi normale : Dans le cas de la loi normale, la technique de la
transformation inverse n’est pas applicable simplement, car la fonction de répartition
inverse ne s’exprime pas analytiquement. Soit le couple (R;, Ry) de nombres aléa-
toires indépendants, un couple (Z;, Z5) de nombres aléatoires indépendant suivant
une loi normale centrée réduite est généré par les relations suivantes :

Zy = (=2InRy)"* . cos (27Ry)
Zy = (=2InR,)"? .sin (27Ry)

Pour obtenir un tirage de la v.a X de loi normale d’espérance p et d’écart-type o,
on applique la transformation X; = u + 0Z;.

Enfin, nous avons vu en section 5.3, que les temps de maintenance corrective sont
modélisés a partir du loi normale tronquée a gauche en 0. Nous utilisons la technique
du rejet pour obtenir le tirage aléatoire correspondant. Celle-ci reste efficace due au
faible pourcentage de rejet.

Remarque E.1 : ) )
L’approzimation X = F~'(R) =~ %ﬁm
loi normale centrée réduite peut aussi étre utilisée ([15] page 284).

de la fonction de répartition de la

Simulation de la loi lognormale : Pour la génération du tirage {Y;}._; nosimutation
de la v.a de la loi lognormale de paramétres a et b, on effectue un tirage {X;},_; Nisimutation
de v.a de loi normale d’espérance a et d’écart-type b, puis la transformation Y; = e,

Simulation des variables d’occurrence d’une panne sur un composant :

Soient un composant y du systéme et T¢, sa variable aléatoire du temps d’occurrence
de la défaillance si elle a lieu lors du cycle C. A partir de la Remarque 5.2 page 88,
T¢, suit approximativement une loi uniforme sur Uintervalle [0; F D¢ + GD¢|. Par
un tirage aléatoire de NbSimulation sur l'intervalle [0; F' D¢ + G D¢, on obtient un
ensemble {7}, Nisimutation d€ simulations de la v.a T¢.
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E.1 Simulation des variables aléatoires lors d’un cycle

Simulation des variables de détection d’une panne sur un composant :

Soit DY, sa variable aléatoire du temps de détection de la défaillance du composant
y §'il y a lieu lors du cycle C. La v.a est a valeurs dans le domaine I (y).

A partir du tirage {7}, noSimutation: 18 relation (B.1) permet d’obtenir 'ensemble
{D?} i1 Nosimutation COTTespondant & la simulation de la v.a D, sous condition que
TV < TdGge, Vi € {i = 1..NbSimulation}.

(( TdFg™ si T | € |TdGE™  FDoy + GDo_q]

TdFg™ si T} € [0;TdFz™]

DY — Ty silexiste k € {1...m} tel que TY € [TdFg™ TdFg™] |

(2

TdGE™ i T} € [TdFges; TdFg™] |

(2

T/  silexiste pe {1...n} tel que T/ € [TdGncfn; Tng;x] :

\

Dans le cas ou la défaillance se produit au cycle précédent, sa détection se fait dés
que possible : D, = TdFZ™,

Simulation des variables d’apparition d’un FDE suite a la défaillance d’un
composant :

Soient un composant y du systéme et A% sa variable aléatoire du temps d’apparition
du FDE lié a sa défaillance, s’il y a lieu, lors du cycle C. La v.a est a valeurs dans
le domaine I(¥ (y). A partir du tirage {DY}._, nosimulation: 12 Telation (B.2) permet
d’obtenir 'ensemble {AY}._ | oo . correspondant & la simulation de la v.a A7,
sous condition que D} < TaGEe*, Vi € {i = 1..NbSimulation}.

(( TaFZ™ si DY € [0;TaFg™|
D!  silexiste k € {1...m} tel que DY € [TaFg™; TaFg"]
i TaGgEm si DY € [TaFge; TaFg™"] |

)

D!  slilexiste pe {1...n} tel que DY € [TaGg”zf"; TaGgfx] .

\

Simulation des variables aléatoires de délai logistiques

Soit LY (x) la variable aléatoire de délai logistique avant I’application de la main-
tenance corrective sur z suivant l'apparition du FDE lié a la défaillance de y, s’il y
a lieu, lors du cycle C. LY, (x) dépend seulement de la variable aléatoire d’appari-
tion d'un FDE AY, et de la période de temps disponible pour la maintenance sur x
17 (x).

A partir du tirage {AY}._, nisimutations 12 relation (B.3) permet d’obtenir 'ensemble
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E.1 Simulation des variables aléatoires lors d’un cycle

Y N . . y
{LY Y21 Nbsimutation COTTespondant & la simulation de la v.a L{ ().

( TmGE"— A si AY € [0, TmGE"|

0 si AY € [TmGE™; TmGge]
TmGgEm — A? st AY € [ TmGEe; TmGE"|

LY = { C2 i
i 0 si Ay [Tmem Tmeax} :

FD¢+TATe — AY si AY € |TmGge®; FDe + TAT¢]
L A?Z-J—FDc—TATC si A?ZJ S [FDO+TATO,FDC—|—GDO] .

Soit F{, la variable aléatoire de délai logistique lié & I'impossibilité d’appliquer
la maintenance sur x suivant ’apparition du FDE lié a la défaillance du compo-
sant y, s'il y a lieu, lors du cycle C. F/, dépend seulement de la variable aléatoire
A?, et de la période de temps disponible pour la maintenance sur x [ (x). A
partir du tirage {AY},_| Nisimuations 1@ Telation (B.4) permet d’obtenir I’ensemble
{F!} 21 Nosimutation COTTespondant a la simulation de la v.a F.

o TmGE*™ — TmGE™ si AY € [O Tmem[ ,
i 0 si AY € [TmGgE™; FDe + TATc] .
Soit F{, la variable aléatoire définissant le délai logistique lié a I’ ut1l1sat10n au sol du
composant x par une fonction, s’il y a lieu, lors du cycle C. F{: dépend seulement

de la variable aléatoire AY, et de la période d’utilisation des fonctions au sol de x
I¢ (). A partir du tirage {AY},_, visimulation & relation (B.5) permet d’obtenir

’ " 2 : : i
Pensemble {F!"},_; nisimulation COITespondant a la simulation de la v.a F{.

TuGE™ — TuGE™ TuGEe* — TuGE™) si AY € [0, TuGE™|

[ ( ) ( ) el [
uGpeT — Al ruGEes —1 uG”“" si AY € |[TuGE™, TuGE™

1 y ; C

F!'= ¢ (TUGW TuGgm™) si AY € |TuGge, TuGgn |
(TuGger — AY) si AY € [TuGEm, TuGge)
0 sinon.

\

Soit FY, (x) la variable aléatoire définissant le délai logistique suivant Iapplication
de la maintenance corrective sur un composant x sachant ’apparition du FDE lié a
la défaillance du composant y, s'il y a lieu, lors du cycle C. La relation (B.6) permet

Yy
le calcul des valeurs {F’z }izl..NbSimulation'

y !N
Fi = max (F;, ’ F’z )
Simulation des temps de maintenance corrective suite a ’acceptation d’un
mode dégradé sur un composant

Dans le cas de ’application d’une procédure de maintenance corrective pour accepter
le mode dégradé sur un composant x du systéme, nous utilisons les distributions de
temps choisies en sous-section 5.3.3 page 94.
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E.1 Simulation des variables aléatoires lors d’un cycle

Qo / - ot o ADM
Soit {U]}i_1 Nosimulation U1 tirage aléatoire de la via T

Accés (ZIZ’) du temps d’acces
qui suit une loi lognormale d’espérance m42M (x) et d’écart-type s423 (z) =
ADM (l’)

Accés -

M Acces

— Soit {V'},_1 Npsimutation U1 tirage aléatoire de la v.a TH2M o () la v.a du temps
de diagnostic qui suit une loi exponentielle d’espérance mﬁﬁ%omc ().

— Soit {W/}._, NiSimulation UN tirage aléatoire de lav.a TADM (1) du temps d’isola-
tion de la panne qui suit une loi normale d’espérance ms2M.  (z) et d’écart-type

b Isolation
SADM (l.) — mIsolation(m)
Isolation 2 .

— Soit {Z}._1 Nosimulation UL tirage aléatoire de la v.a TAPM (z) du temps de
tests qui suit une loi normale d’espérance m42M (x) et d’écart-type s22M (1) =
mg o (@)

e
on géneére un ensemble {MADM} 1 NbSimulation € la v.a M?® dans le cas d’accepta-

tion d’un mode dégradé sur le composant x, avec MAPM = U! + V! + W/ + Z! pour
tout ¢ € {1..NbSimulation}.

Simulation des temps de maintenance corrective sur la restauration d’un
composant

Dans le cas de ’application d’une procédure de maintenance corrective pour restau-
rer un composant xr du systéme, nous utilisons les distributions de temps choisies
en sous-section 5.3.3 page 94.

— Soit {Ui}i—y NuSimulation UL tirage aléatoire de la via T .. (z) du temps d’acces
qui suit une loi lognormale d’espérance mf .. (z) et d’écart-type s% .. () =
mﬁccés (ZIZ’)

— S0it {Vi};_1 nosimutation WD tirage aléatoire de la v.a T, . oaic (€) la v.a du temps
de diagnostic qui suit une loi exponentielle d’espérance mgmgmstic (x).

— Soit {Wi},_1 Nosimutation U1 tirage aléatoire de la v.a TDepose/Pose( x) du temps
d’isolation de la panne qui suit une loi normale d’espérance mgepose/Pose (x) et

d?é rt-t R ( ) _ mgepose/Pose(x)
cart-type SDepose/Pose xr)= 2 :
— S0it {Zi}i_i NbSimulation UD tirage aléatoire de la v.a T, (z) du temps d}g tests
] ] ] Y A R YA R _ MTes s(x)
qui suit une loi normale d’espérance mz, ., (v) et d’écart-type sz, (v) = —Teg=—.
on génére un ensemble {MR} de la v.a M* dans le cas de restauration
i=1..NbSimulation

du composant z, avec Mf* = U; +V; + W; + Z; pour tout i € {1..NbSimulation}.
En préalable a la simulation, il est nécessaire de poser la remarque suivante.

Remarque E.2 :

Les tirages aléatoires des différents temps de maintenance corrective ne dépendent
pas du cycle de vol, ni du temps d’apparition du FDE. Ils peuvent donc étre effectués
une seule fois.

Simulation du temps de retard suite a ’application d’une maintenance
corrective d’urgence

Soit un cycle C, un tirage aléatoire {R:},_; nisimulation QU temps de retard, suite
a l’'application d’une maintenance corrective d’urgence sur le composant x et a
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E.2 Calcul des probabilités intermédiaires par simulation de
Monte-carlo

I’apparition du FDE lié a la défaillance du composant y, est obtenue, avec la relation
(5.7), par :

max ((A? + LY + MAPM + F¥) — (FDe + GDe + 0, 25) ,0)
s’il s’agit de 'acceptation d’'un mode dégradé sur le composant x,
max ((AY + LY + M + FY) — (FD¢ + GD¢ 4 0,25) ,0)

s’il s’agit d’une restauration du composant x,

R =

(E.1)

Simulation du temps de retard estimé suite & un diagnostic de panne

Soit un cycle C, un tirage aléatoire {R;},_; Nisimutation AU temps de retard estimé
pour la restauration du composant x suite a un diagnostic de la défaillance du
composant y, est obtenue, avec la relation (5.9), par :

R; = max (0, AY + LY + V' + M? — (FD¢ + GD¢ +0,25)) (E.2)

ou :
— {Vitiei NbSimulation €St un tirage aléatoire de la v.a T,
de diagnostic,

- M* = mﬁccés (SL’) + mgepose/Pose (SL’) + m?@sts (SL’)

iagnostic (y) la v.a du temps

Dans la prochaine section, nous allons nous servir de 1’ensemble de ces simulations
de variables aléatoires lors d’un cycle pour estimer les probabilités d’apparition d’un
FDE et les probabilités conditionnelles d’annulation et de retard sachant celui-ci.

E.2 Calcul des probabilités intermédiaires par si-
mulation de Monte-carlo

Nous explicitons ici le calcul des probabilités d’apparition d’un effet cockpit lors
d’un cycle suite a la défaillance d’'un composant.
Nous considérons ici une procédure de maintenance sur un composant z du systéme,
suite a 'apparition d’'une FDE lié au composant y du systéme lors du cycle C, le
composant y pouvant étre le composant x.
Les probabilités a estimer sont :
- P(Z/Ac|yFC—1),
- P(yAc|yFo),

(0 < Ay < FLC |yAc)

<Cout ON < R% x Coat_DY.h™' [NGe N yAC),
(RE
(RE
(RE

>0].),
>0].),
gc >O| yAc)

T
.CB

P
P
P
P
P
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E.2 Calcul des probabilités intermédiaires par simulation de
Monte-carlo

Sans les hypothéses prises en phase de conception, le calcul des probabilités de ma-
niére analytique devient trop complexe a expliciter. Dans la suite de cette section,
nous utilisons la simulation de Monte-Carlo pour avoir une estimation de ces pro-
babilités. Ces méthodes sont tirées des ouvrages [15] et [53].

Des tirages effectués a la section précédente, nous pouvons maintenant approcher
les probabilités recherchées.

Calcul de la probabilité d’apparition d’un FDE durant le cycle C

Pour rappel, nous notons yA¢c ’événement qu’un FDE lié & la défaillance du com-
posant y apparaisse lors du cycle C. De fagon générale, la probabilité d’apparition
d’'un FDE lors d'un cycle C' se produit si la défaillance se produit au cycle C' — 1
et que la détection est effective aprés la borne maximum de l'intervalle d’annonce,
TaGEe™, ou st la défaillance se produit au cycle C' et que la détection est effective
avant la borne maximum de 'intervalle d’annonce, T’ aGg;””, donc :

P(yAc|yFo) = P(Dg_lzTa i |yFC_1ﬂyDC_1) (E.3)

P(yAc|yFo) = P (Dg < TaGE* [yFo N yDc> (E.4)

Il reste donc a évaluer les probabilités conditionnelles P <[D(yj_1 >T aG@;m] lyFe_1 N yDc_l)
et P (D(yj < TaGEe” lyFe N yDC>.

Notons p la probabilité P <D% < TaGEe® [yFe N yDc).
Soient les valeurs de probabilité, issues des tirages précédents,

{ 1 siTY <TdGE*™ et si DY < TaGEe™
pi = P P

0 sinon.
NbSimulation
et n = E p; le nombre d’événements réussis sur NbSimulation tirages.
i=1
Alors
R n
p

~ NbSimulation

représente l’estimation de la probabilité p. Nous pouvons de plus estimer l'inter-
valle de confiance par cette simulation. En effet, la somme des tirages de probabili-
tés {Di}i—1 Nbsimulation SUit une loi binomiale de parameétres NbSimulation pour le
nombre de tirages et p pour la probabilité de réussite.

L’erreur statistique relative de p, estimé de p, peut étre immédiatement évalué de-
NbSimulation

puis la loi binomiale de Z p; par :
i=1

o, v/ NbSimulation.p. (1 — p) N 1 NbSimulation —n

n NbSimulation.p - V' NbSimulation n
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E.2 Calcul des probabilités intermédiaires par simulation de
Monte-carlo

ou o, est ’écart-type de la variable aléatoire n.

Par simulation de Monte-carlo des variables aléatoires T¢ et DY, sur l'intervalle
[0; FD¢ + G D¢, conditionnées par les probabilités de défaillance du composant ¥,
on obtient une approximation des probabilités P ([Dé <T aG"C“;x] lzFe N ch) a

chaque cycle C.

A partir des résultats d’itération pour le cycle précédent, la probabilité P ( [D%_l > TaG?é“fl) ] i
p

est connue a l'aide du complémentaire :

P ([Dg_l > TaG,) | lyFooi N yDC_1> —1-p ([Dg_l > Tan’};‘fl)J lyFo_1 0 yDC_1>

Calcul de la probabilité d’apparition d’un FDE durant la phase de vol
d’un cycle

Notons p’ la probabilité P (A%, < FL¢ |lyFe NyDe).
Soient les valeurs de probabilité, issues des tirages précédents,

, 1 si TY <TdGE*, si DY < TaGp™ et si A} < FL¢
p. — . P P
¢ 0 sinon.

NbSimulation

et n' = Z p; le nombre d’événements réussis sur NbSimulation tirages.
i=1
Alors
~ n
p= : ,
NbSimulation

représente I'estimation de la probabilité p'.
L’intervalle de confiance de I'estimation de cette probabilité est :

ow  \/NbSimulation.p’. (1 —p') N 1 NbSimulation — n'
n NbSimulation.p’ - V NbSimulation n’

ol o, est I'écart-type de la variable aléatoire n'.

Calcul de la probabilité d’annulation lorsque les ressources sont dispo-
nibles sachant 1’obligation de restaurer un composant

Nous noterons par la suite, pour simplification : Do = F D¢ + GDe + 0, 25. Nous
avons vu en sous-section 9.3.1 que la probabilité de décision d’annulation suivant
les v.a A%, LY, () et THugnostic (y) se développe par :

P (Cout_CN < RE x Cout_DY.h™' NG NyAc)
=P (Ayc + L (@) + T gnostic ) = goasins + TDe — M* [NGe N ?/AC>

= Cott_DY.h T

avec L
M* = M Acces (SL’) + mDepose/Pose (LU) + MTests (LU) .
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E.2 Calcul des probabilités intermédiaires par simulation de
Monte-carlo

Les valeurs Cotit C'N,Cout_ DY.h™!, T D¢ et M® sont connues. Pour évaluer la pro-
babilité P (Coﬁt_C’N < R% x Cotit_ DY.h™'|[NGe N yAc), il faut tenir compte du
risque opérationnel.

Si OI _Risk = Ground_interruption, soient les valeurs de probabilité, issues des
tirages précédents,

o= { 1 si T} < TdGy*, si D} < TaGE* et si Cout_ CN < RY x Cout_DY.h™!
1 0 sinon.

Et si Ol Risk = Airinterruption, soient les valeurs de probabilité, issues des
tirages précédents,

L si Ty <TdGEe, si D] < TaGEe”
q = si AY < FL¢ et si Coit_ CN < R? x Cotit_ DY.h™!
0 sinon.

Pour obtenir une estimation de la probabilité, on utilise les tirages de probabilités
{pi}izl..NbSimulation (Oll {p;}izl..NbSimulation si OI—RZSk = Airinterruption) et

NbSimulation

Z 4

P (Coit_CN < RE x Cout_DY.h™ [NGe NyAc) ~ i=1

NbSimulation
E Di
=1
NbSimulation
> o
i—1 NbSimulation
X
Nszmulatwn NbSimulation

Z Di

i=1

Q

P (Cotit_CN < RE x Cot_DY.h™ [Alc N NGe NyAc)
NbSimulation

Y od

~ 1=1

~ NbSimulation

>

i=1

NbSimulation
/
E q;
~ i=1 NbSimulation
NbSimulation NbSimulation
/
E p;
i=1
L’intervalle de confiance de ’estimation de cette probabilité conditionnelle dépend
NbSimulation NbSimulation
/
E bi E b;
Tiea . e i=1 i=1
de la probabilité d’acceptation de la condition —zz———-— oU —7g—————. Cela

revient a une méthode du rejet, mais le nombre de tirage est limité.
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E.2 Calcul des probabilités intermédiaires par simulation de
Monte-carlo

Calcul de la probabilité de retard sachant 1’acceptation d’un mode dé-
gradé sur un composant

Soient les valeurs de probabilité, issues des tirages précédents,

1 siTF <TdGE™, si DY <TaGE*™ et si RY >0
TZ — . P P
0 sinon.

avec R = max ((A7 + Lf + M#*PM + F?) — (FD¢ + GDc + 0,25) ,0).

Pour obtenir une estimation de la probabilité P (R% >0 }ADMC NNGcN :L’Ac),
on utilise les tirages de probabilités {pi},_1 Nosimulations AVEC

NbSimulation

>
=1
NbSimulation

Z Di

i=1

P (R > 0|ADMc N NG NzAc) =

NbSimulation

>

i=1 " NbSimulation
NbSimulation NbSimulation

Z Di

i=1

Q

Calcul de la probabilité de retard sachant la restauration d’un composant
sans condition NOGO

Avec un raisonnement analogue, pour évaluer la probabilité P (Ré >0 ‘RDMC NNGeNxAce ),
soient les valeurs de probabilité, issues des tirages précédents,

1 siTE< Tng;”, si DY < TaGg;” et si R; >0
= 0 sinon.

avec R; = max ((A? + LY + M+ F¥) — (FDc + GD¢ + 0, 25) ,0).

Pour obtenir une estimation de la probabilité, on utilise les tirages de probabilités

{pi}izl..NbSimulation ; avec

NbSimulation
>,
=1

NbSimulation

Z Di

=1

P(RE > 0|ADMc N NGeNzAc) &

NbSimulation

>

i—1 y NbSimulation
NbSimulation NbSimulation

Z Di

1=1

Q
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E.2 Calcul des probabilités intermédiaires par simulation de
Monte-carlo

Calcul de la probabilité de retard sachant la restauration d’un composant
avec conditions NOGO

Dans le cas des conditions NOGO, il faut tenir compte du fait que pour avoir un
retard il ne doit pas avoir une décision d’annulation du vol. Avec un raisonnement
analogue, pour évaluer la probabilité P (R% >0 }C’—Ncﬂ NGeN yAC), soient les
valeurs de probabilité, issues des tirages précédents,

1 siTY <TdGE*, si D} < TaGE*, siq; =0etsi RF >0
T = . P P
0 sinon.

avec RY = max ((AY + LY + M + F}) — (FDc + GD¢ + 0,25) ,0).
Pour obtenir une estimation de la probabilité, on utilise les tirages de probabilités

{pi}izl..NbSimulation ; avec

Z NbSimulation ]
i=1 ¢

P (RE > 0|CNe N NGeNyAc) =

ZNbSimulation o ZNbSimulation )
i=1 2 i=1 ?
NbSimulati . .
oy ety NbSimulation
~ — X - - - -
q ; NbSimulation NbSimulation
NbSimulation S pi— > ;

Remarque E.3 :

En se plagant sous les hypothéses en phase de conception et s’il on tient compte qu’il
n’y a pas d’annulation avec les ressources nécessaires, c’est-a-dire si

[Codt_C'N < R—g X C’oﬁt_DY.h_l}, les probabilités dinterruption opérationnelles
dotvent étre les mémes qu’au chapitre précédent.
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Annexe F

Construction d’un modéle de Markov
pour le calcul de la fiabilité en service

Comme précisé dans le chapitre 7 page 120, les processus de Markov semble étre,
a premiére vue, la meilleure technologie pour résoudre notre probléme. Ils four-
nissent des équations exactes de fiabilité et permettent facilement une modélisation
du processus. Dans cette annexe, afin de valider théoriquement les encadrements
et les approximations proposés dans la partie 8 page 128, nous allons décrire la
modélisation du processus de Markov a temps discret permettant un calcul exact
de la fiabilité opérationnelle d’un systéme. Pour permettre cette modélisation, nous
prendrons les limitations suivantes.

1. Aucune maintenance préventive ne s’applique sur le systéme,
2. Aucune maintenance différée ne s’applique sur le systéme,

3. Les cycles d'une mission sont de durées égales.
4

. Pour chacun des cycles de la mission, les paramétres liées a la politique de
maintenance de la compagnie aérienne sont identiques.

Les limitations 3 et 4 vont permettre de définir deux matrices de transition qui se-
ront suffisantes pour décrire le processus de Markov a temps discret.

De plus, comme il s’agit d’évaluer les quantités relatives a la disponibilité dans un
contexte opérationnel avec des données d’entrée disponibles en phase de conception,
nous nous limiterons au calcul des probabilités d’Ol sachant la panne et 1’état du
systéme, sans estimation du temps de retard moyen.

A partir de ce qui a été défini dans la deuxiéme partie, si un composant est en état
de panne, il y a deux possibilités : soit une panne apparait lors du cycle en cours,
soit elle était apparue lors d’un cycle précédent et le mode dégradé a été accepté
en vue de 'application d’'une maintenance différée. Trois états pour un composant
sont considérés :

— le composant est en état de marche, noté 1,

— le composant vient de tomber en panne durant le cycle courant, noté 0,

— le composant est en état de panne au début du cycle, noté 0,,.
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Les trois états sont nécessaires pour construire un modele correct qui prend en
compte tous les cas de panne du systéme, leurs actions de maintenance et les causes
potentielles d’interruption opérationnelle.

Au départ d'un cycle, chaque composant peut avoir au plus un des deux états parmi
1 et 0,,. L’état 0 n’est pas possible car si un composant tombe en panne durant un
cycle, une action de maintenance est effectuée avant le cycle suivant. L’état du
composant devient 0, si le mode dégradé est accepté et une maintenance différée
est appliquée. L’état du composant devient 1 si le mode dégradé est refusé et que I'on
remplace le composant. De plus, le systéme ne peut pas étre en conditions NOGO
au départ d’'un vol, qui correspond au début d’un cycle. Les combinaisons d’états
des composants au début d’un cycle qui conduisent a des conditions NOGO ne sont
donc pas des états du systéme.

Supposons qu’au début de chaque cycle, I’é¢tat du systéme est observé. Soit D =
(D¢)y<cey la séquence des états observés au départ de chaque cycle avec un en-
semble d’états possibles Ep = {1,...,d}.

De plus, nous supposons que, durant les phases au sol, I’état du systéme est examiné
aprés les défaillances possibles des composants et avant ’application d’une politique
de maintenance. Soit G = (G¢);ccy la séquence des états observés au cours de
chaque cycle avec un ensemble d’états possibles Eg = {1,...,g}.

Exemple F.1 (Systéme de trois composants fonctionnant en paralléle) :
Soit un systeme formé de deux composants x et y, fonctionnant en paralléle, les
conditions NOGO se produisent uniquement si les deux composants sont en états de
panne au cours d’un cycle.

L’ensemble des états possibles au départ de chaque cycle est :

Ep = {(17 1) 3 (17 Om) 3 (Omv 1)} :

En effet, Uétat (0,,,0,,) n’est pas possible au départ d’un vol car il ne satisferait pas
auz conditions NOGO.

En prenant I'hypothése que les cycles de vol de la mission sont identiques, deux
matrices de transition sont & définir.

Soit F'la matrice de transition entre les états D¢ et G, correspondant a 'intervalle
d’observation des défaillances, qui est donnée par la connaissance des probabilités
conditionnelles de défaillance.

F,j=P(Gec=j|Dc=1i) pouri € Ep et j € Eg.

Soit M la matrice de transition entre les états G¢ et Do, correspondant a ['appli-
cation d’'une maintenance corrective s’il y a lieu, qui est donnée par la connaissance
des probabilités conditionnelles issues de la politique de maintenance pour chacun
des états aprés observation d’une défaillance.

M;; =P (Dcy1 =1i|Ge =j) pouri € Ep et j € Eg.
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La figure F.1 représente le processus stochastique défini a partir des matrices de
transition F' et M.

F M

F1G. F.1 — Schéma de transition entre états du systéme

Avec la donnée des conditions initiales, qui représente la loi d’occupation initiale,
I, = (P(Dy=1)),cp,, les probabilités d’occupation d’états du systéme, Ilc =
(P (D¢ = 1)) e, sont obtenues par les formules de récurrences suivantes.

gy =g x Fx M avec 1 < C < N.
Avec pour ¢ € Ep et j € Eg, les relations

P(Geo=j) = P(Dc=1)xF(i,j)
P(Dgy1=1) = P(Go=j)x M (j,i)

Il y a deux possibilités pour construire le modele de Markov, qui dépendent si
I’Hypothése 2.1 est prise en compte ou non. Cela correspond avec la possibilité de
panne multiple lors d'un cycle. Pour un premier modéle, nous considérons le cas
général d’indépendance des composants, avec la possibilité de pannes multiples. La
probabilité d’avoir aucune défaillance lors d’un cycle est :

"(Ux) - r(0)
_ erSp(m)

= H(l — P (zFp))

zeS

Soit k le nombre de coupes (pas forcément minimales) de I’Arbre de Défaillances des
conditions NOGO, le nombre de d’états au début de chaque cycle Ep est e = 2" —k.
Soit [; le nombre d’éléments de la coupe 7, pour 1 < i < k, le nombre d’états Fg
est g =3" — Zle 2"l Lorsque le nombre de composants est grand (n > 20), avec
peu de coupes, le nombre d’états possibles qui en résulte devient alors ingérable.

Dans l'idée de réduire le nombre d’états, un second modéle de Markov peut étre
construit, en considérant cette fois-ci I’'Hypothése 2.1. Nous utilisons la contrainte
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qu’un seul composant peut tomber en panne durant un cycle. La probabilité d’avoir
aucune défaillance lors d'un cycle est donc :

P<U:):FC> = 1—P<U:EFC>
= 1-) P(zFc)

zeSs

Soit k le nombre de coupes de I’ Arbre de Défaillances (AdD) des conditions NOGO,
le nombre de d’états au début de chaque cycle Ep reste inchangé e = 2™ — k.

Soit p; le nombre d’éléments en panne de I'état + € Ep, pour 1 <14 < e, le nombre
d’états Eg est ¢ = Zf:k (n — p; + 1). Lorsque le nombre de composants est grand
(n > 30), avec peu de coupes, le nombre d’états possibles qui en résulte reste encore
ingérable. Pour donner un ordre de grandeur, pour un systéme dont les conditions
NOGO sont représentées par un Arbre de Défaillances formé d’une porte de 4
événements parmi 16, le nombre d’états au début du cycle, Ep est d = 697, le nombre
d’états Eg est g = 42923841 sans I’'Hypothese 2.1 ou g = 9913 avec I’Hypotheése 2.1.
Lors de I'application de la maintenance, qui correspond aux transitions entre les
états et les états, il existe une probabilité d’interruption liée a ’application d’une
maintenance corrective appropriée a un état du systéme G¢ au cours du cycle C.
La probabilité d’interruption opérationnelle P (Ol¢) au cours du cycle C' s’exprime
comme suit.

d g
P(0Ic) = >3 P(OIc|[Den =ilN[Ge = j])

i=1 j=1
X P (Dgy1 =i|Ge =j) x P(Ge = j)
g
= > PO |[Dew =)0 [Ge = 51) x My x P (Ge = )
i=1 j=1

Les probabilités conditionnelles P (OIs|G¢ = j) sont connues pour tout j € Fg a
partir de la politique de maintenance de la compagnie aérienne pour chaque cycle
et des caractéristiques de la mission.

Exemple F.2 (Retour sur ’exemple) :
Sur le systeme formé de deux composants x, et y, en considérant [’Hypothése 2.1, le
nombre d’états possible du systéme est 7.

Ee ={(1,1);(1,0);(0,1); (1, 0m) ; (Om;, 1) 5 (Om; 0) ; (0, 0m) }

Les états {(0,,,0);(0,0,,)} correspondent a l’événement NG.
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Par exemple, pour [’état (1,0), nous avons :

Fy =

Fy, =

Fy, =

P(Gc =(1,0)[Dc = (1,1))
P(yFeolyDe)
P(Ge=(0,1)[Dc = (1,1))
P (zFc|xD¢)
P(Ge = (1,0)[Dc = (1,1))

= 1- P (LL’FC ‘LL’Dc) — P(yFO ‘yDc)

et comme il ne s’agit pas d’un état entrainant une conditions NOGO, on a :

M1,2 = P(DC+1 = (1, 1) |GC = (LO))
= P (RDMC ‘N—GC N ch N yDc)

M2,2 = P(DC+1 = (LOm) |GC = (170))
= P(ADMc |NGe NyFenyDe)

En notant :

p1 =P (xFo|zDe)

p2= P (ylc|yDe)

la matrice de transition I s’écrit :

(1,1) (1,0,,) (0, 1)
(1’ 1) - P1— P2 0 0
(1,0) P2 0 0
(0.1) p1 0 0
F= (1,0,) 0 1—pm 0
(O, 1) 0 0 1 —po
(00, 0) 0 0 P2
(0,0,,) 0 D1 0
Et en notant :
Cap, = P (ADMc |[NGe NaFe NaDe)
Capy = P (ADMc |[NGe NyFeNyDc)
la matrice de transition M s’écrit :
(L,1)  (1,0) (0,1)  (1,0m) (Om,1) (0,0) (0,0,)
(1,1) 1 1—Capy 1—Cap 0 0 1 1
M= (1,0,) 0 Caps 0 1 0 0 0
(O, 1) 0 0 Cap, 0 1 0 0

Le calcul des indicateurs de fiabilité en service (définis en section 6.1 ) s’obtiennent
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par les relations :

P(NGc) = P(Ge=(0m,0))+ P (Gc = (0,0,))
P(ADMc) = P(Dctr = (1,00)|Go = (1,0)) x P(Ge = (1,0))
+P (D1 = (0m, 1) |Ge = (0,1)) x P (Ge = (0,1))
P(RDMc¢) = P(Don = (1,1)|Ge = (1,0)) x P (Ge = (1,0))
+P (D1 = (1,1)|Ge = (0,1)) x P (Ge = (0,1))

Le calcul des probabilités d’OI s’obtient sans difficulté supplémentaire, en multi-
pliant les éléments de la matrice M par les probabilités d’OI sachant la procédure de
maintenance correspondante a [’état du systéme.

L’article [38] présente une expérimentation concréte des deux possibilités. La com-
paraison de la complexité algorithmique et des expérimentations numériques nous
permet de valider, autrement que par les données en service, ’hypothése d’appari-
tion d’une seule panne au cours d’un cycle.

Malgré les progrés sur les processus de Markov sur l'analyse des états agrégés 24|,
sur les systémes de redondances k parmi n [46|, ces méthodes ne peuvent pas s’ap-
pliquer & un systéme d’architecture quelconque et le nombre d’états possibles du
systéme reste ingérable en vue d’une application. Toutefois, la méthode ainsi défi-
nie peut étre utilisée pour vérifier les solutions fournies par une autre technique de
modélisation.

Dans les expérimentations numériques en section 10 page 185, nous comparerons les
résultats, précision et temps de calcul, de notre modéle en phase de conception avec
celui de Markov pour le calcul des indicateurs de fiabilité en service.
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Annexe G

Etude du groupement d’équipement
de calculateurs S

Dans cette annexe, nous présentons le cas d’étude du groupe de calculateur S. Les
résultats obtenues a l'issue de cette annexe sont comparées au onziéme chapitre
avec la méthode de simulation de Monte-Carlo, puis au douziéme chapitre, avec
les données en service. Ces derniéres données sont tirées des exemples présentés en
annexe A.l.

Pour présenter I'étude de ce systéme, nous établissons en premier la mission de
I’avion sur laquelle nous évaluons les indicateurs de disponibilité a partir des données
en service. Puis, nous présentons I’évaluation en se basant sur la méthode donnée
en conclusion de la deuxiéme partie.

Mission de ’avion

A partir de ’'Exemple A.2 pour la gamme d’avion Single Aisle sur 'année 2003, un

vol commercial dure en moyenne 1,94 Flight Hours (FH) et 'utilisation journaliére

moyenne est d’environ 7,5 FH. L’Exemple A.5 établit que le Turn-Around Time

(TAT) moyen est de 1,15 heures. De plus pour un vol court courrier, les périodes de

descente sont prises avec une durée d’une demi-heure.

En considérant une utilisation d’une semaine d’un avion court-courrier, nous avons

une mission constituée des données suivantes :

- N =52,

- FD;=0,TAT, =1,15, TX; = 1/6,

— FLc = 1,44, DEc = 0,5, TXe = 1/6, TATe = 1,15 d’ou FDe = 1,94 et
GDe ~ 1,31, pour 2< C < N.

Constitution des paramétres du systéme

Suivant la méthode présentée page 116, nous établissons les paramétres du systéme
tel que suit.

1 Arbre de défaillances du systéme :
Les calculateurs S fonctionnent en redondance majoritaire de 2 parmi 3. L’AdD

249



des conditions NOGO est donc formé d’un événement intermédiaire, une porte
de 2 parmi 3, avec pour événements primaires la défaillance d’un des calcula-
teurs S.

2 LExemple A.5 fournit un ratio Operating Hours (OH)/FH observé d’environ 1, 6.

3 Mean Time Between Unscheduled Removal (MTBUR) des calculateurs S :
En reprenant I’Exemple A.4 pour un calculateur S avec un MTBUR de 12010
FH et I’'Exemple A.5 pour les avions de type Single Aisle avec un ratio OH/FH
de 1,6, la probabilité de panne du calculateur lors d'un cycle de vol de 1,94
heures, un TAT de 1,15 heures et des temps de roulage de 10 minutes chacun
est égale & 3,127 x 1074,

4 Risque opérationnel : La perte d’un calculateur n’affecte pas les conditions de sé-
curité pour la poursuite du vol en court, donc OI _Risk = Ground__Interruption.

5bis Domaine de détection de la défaillance et domaine d’apparition du FDE :

Sur un avion de type Single Aisle, la détection de la défaillance d’un calculateur
appelé S est effectuée durant les périodes ou 'avion est mis sous tension. En
reprenant la mission, sur un cycle de vol C avec 2 < C < N, ces périodes de
mise sous tension et de détection sont de quinze minutes aprés l'arrivée a la
porte de débarquement et de dix minutes avant le départ de la porte.
Donc, pour un cycle de vol C avec 2 < C' < N, le domaine de détection est
[0;2,42] U [2,75; 3,08].

6bis Temps de maintenance corrective : A partir de jugement ingénieur et de mesure
moyenne, les temps moyen de maintenance corrective pour chaque calculateur
sont :

7 Tous les calculateurs S sont munis d’un dispositif de surveillance et aucune tache
de maintenance préventive n’est prévue.

8 Les ressources sont disponibles & 99% pour chaque composant et & chaque cycle.
De plus, une fois sur deux le capitaine décide de ne pas accepter le mode
dégradé lorsque les ressources sont disponibles.

9 L’intervalle de rectification donnée par la Master Minimum Equipment List
(MMEL) est indiqué par la lettre C qui correspond a 10 jours d’utilisation
de 'avion. Sur la mission considérée, il n'y a pas de fin d’application de la
maintenance différée a prendre en compte.

10 Pas de probléme pour appliquer la maintenance durant le TAT, ni d’utilisation
d’un composant pour une fonction.

Avec les parameétres du modéle ainsi établit pour le modéle a partir de la phase de
définition, les résultats des algorithmes BAy et AP, sont données au chapitre 11.
Observation des données en service

Pour la gamme d’avion Single Aisle sur I’année 2003 restreint a une population de
1119 avions (Cas 2 des Exemple A.1), 191 OI ont été collectées imputant la res-
ponsabilité au calculateur appelé S. Leur répartition est développée dans le tableau
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suivant :

Type d’OI | Retards | Annulations | Changements | Interruptions de vol
Nombre d’OI 111 10 11 0

TAB. G.1 — Répartition des interruptions opérationnelles par type, pour le calculateur S,
durant 'année 2003

En reprenant ’Exemple A.2 et en considérant les changements d’avion comme des
retards (de plus de deux heures), les taux correspondants, arrondis a 1072 prés pour
10000 Take-Off (TO), sont :

OI rate | DY rate | CN _rate | AI rate
0,837 0,773 0,063 0

TaB. G.2 — Répartition des taux d’interruption opérationnelle pour le calculateur S,
durant 'année 2003
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