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Résumeé

Le 2 septembre 1998, le vol 111 de Swissair quitte New York (Etats-Unis) & 20 h 18, heure
avancée de I'Est, pour un vol régulier a destination de Geneve (Suisse) avec 215 passagers et

14 membres d’équipage a bord. Environ 53 minutes apres le départ, alors que 1'avion vole en
croisiere au niveau de vol 330, les membres de I'équipage de conduite sentent une odeur
anormale dans le poste de pilotage. Leur attention est alors attirée vers une zone non précisée,
située derriere et au-dessus d’eux et ils commencent a rechercher la cause de cette odeur. Ce
qu’ils voient au départ n’est plus percu comme étant visible peu de temps apres. Ils se mettent
d’accord pour conclure que l'origine de I'anomalie est le systéme de conditionnement d’air.
Lorsqu’ils déterminent que de la fumée est visible et qu’elle I'a assurément été, ils décident de se
dérouter et amorcent d’abord un virage en direction de Boston; toutefois, lorsque les services de
la circulation aérienne mentionnent Halifax (Nouvelle-Ecosse) comme aéroport de dégagement,
ils changent leur destination pour l'aéroport international de Halifax. Pendant que les membres
de I'équipage de conduite se préparent a atterrir a Halifax, ils ne se rendent pas compte qu'un
incendie est en train de se propager au-dessus du plafond, dans la partie avant de 'avion.
Environ 13 minutes apres détection de 'odeur inhabituelle, I'enregistreur de données de vol de
I'avion commence a enregistrer une succession rapide de défaillances liées aux systemes de
bord. L'équipage de conduite déclare une situation d'urgence et indique qu’il doit atterrir
immédiatement. Environ une minute plus tard, les communications radio et le contact du radar
secondaire avec 'avion sont interrompus, et les enregistreurs de bord cessent de fonctionner.
Environ cinq minutes et demie plus tard, I'avion s’abime dans I'océan a quelque cing milles
marins au sud-ouest de Peggy’s Cove (Nouvelle-Ecosse), au Canada. L’avion est détruit et il

n’y a aucun survivant.

This report is also available in English.
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Organisation du rapport

Le présent rapport a été rédigé conformément aux normes et aux pratiques recommandées” de
I'Organisation de I'aviation civile internationale et aux normes du Bureau de la sécurité des
transports (BST) sur les rapports d’enquéte. Selon ces normes, le rapport comprend quatre
parties principales :

*  Partie 1, Renseignements de base : Cette partie présente I'information objective
pertinente a la compréhension des circonstances qui ont entouré I'accident.

*  Partie 2, Analyse : Cette partie examine et évalue les renseignements de base
présentés a la Partie 1 sur lesquels s’est penché le Bureau lorsqu’il a formulé ses
conclusions et les mesures de sécurité.

Partie 3, Conclusions : A partir des analyses des renseignements de base, cette partie
présente trois catégories de faits établis : les faits établis quant aux causes et aux
facteurs contributifs de I'événement, les faits établis qui exposent des risques qui
pourraient compromettre la sécurité aérienne, mais dont on n’a pu montrer qu'’ils
avaient contribué directement a I'événement, et d’« autres » faits établis qui peuvent
améliorer la sécurité ou clarifier des questions ambigués ou controversées non
résolues.

Partie 4, Mesures de sécurité : A partir des faits établis par 'enquéte, cette partie
formule des recommandations et des mesures de sécurité a prendre pour éliminer ou
atténuer les manquements a la sécurité, et elle énonce les principales mesures déja
prises ou en train d’étre prises par les parties intéressées.

Nota : Compte tenu de la portée de 'enquéte sur le vol 111 de Swissair, divers documents
d’information technique (DIT) sont référencés dans tout le rapport. Ces documents sont
accessoires au rapport et ils ne sont pas nécessaires pour comprendre entierement les faits, les
analyses, les conclusions ou les mesures de sécurité recommandées. Ces documents servent
plutot a développer sur le plan technique I'information fournie dans le rapport. Un indice
supérieur « DITx-yyy » est inséré dans le rapport chaque fois qu'une telle référence existe. Dans
la copie papier, le numéro « x » renvoie a la partie du rapport, et « yyy » renvoie a la référence
figurant dans la partie, comme l'indique I’Annexe E — Liste des documents d’information
technique de référence. Dans la version électronique du rapport, ces références renvoient
directement par hyperliens a I'endroit pertinent de la version électronique des DIT. L’Annexe E
ne figure pas dans la version électronique.

Le rapport comprend aussi les annexes et la documentation suivantes, lesquelles sont
référencées dans le rapport :

*  Annexe A - Profil de vol : événements choisis : présentation chronologique de
l'itinéraire prévu, du profil de vol réel et d’événements choisis au cours de 'accident,
les heures étant exprimées en temps universel coordonné (UTC).

* Pour des renseignements plus détaillés sur les normes de I'Organisation de I'aviation civile
internationale (OACI), veuillez consulter les Normes et pratiques recommandées internationales, Annexe 13 a la
Convention relative a I'aviation civile internationale, Enquétes sur les accidents et les incidents d’aviation,
neuvieme édition, juillet 2001.
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*  Annexe B - Liste de vérifications de Swissair en cas de fumée dans le systeme de
conditionnement d’air : liste de vérifications utilisée par Swissair pour isoler la source
de fumée provenant du systeme de conditionnement d’air d'un avion.

*  Annexe C - Liste de vérifications de Swissair en cas de fumée ou d’émanations
d’origine inconnue : liste de vérifications utilisée par Swissair pour isoler la source
d’émanations ou de fumée lorsque cette source est inconnue.

*  Annexe D - Chronologie des événements : liste chronologique des événements ayant
mené a l'accident, les heures étant exprimées en UTC.

*  Annexe E - Liste des documents d"information technique de référence : liste de tous
les DIT mentionnés dans le rapport.

*  Annexe F - Sigles et abréviations : liste alphabétique des sigles et abréviations utilisés
dans le rapport.

Formats offerts

On peut lire le rapport dans les formats suivants :

*  version papier;

e disque compact (CD-ROM) joint en troisiéme de couverture de la version papier du
rapport (compatible avec Windows 95" de Microsoft""” ou versions supérieurs);

e  surle site Web du BST a http://www.bst.gc.ca.

On peut lire les DIT :

*  surle site Web du BST a http://www.bst.gc.ca;
e sur le disque compact (CD-ROM) contenant aussi la rapport d’enquéte
(compatible avec Windows 95" de Microsoft"" ou versions supérieurs).

Les lecteurs peuvent tirer des copies du rapport et des DIT a partir du CD-ROM ou du site Web
du BST.

Pour obtenir d’autres copies du rapport, veuillez communiquer avec

Division des communications du BST
Place du Centre
200, promenade du Portage

4° étage

Gatineau (Québec) K1A 1K8

Canada

Téléphone : (819) 994-3741

Télécopieur : (819) 997-2239

Courriel : communications@bst.gc.ca

Pour commander une version papier des DIT aupres du BST, consultez le bon de commande a
la fin du présent rapport.
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1.0  Renseignements de base

L’enquéte sur 'accident du vol 111 de Swissair (SR 111) a été complexe et a entrainé I'examen
détaillé de nombreuses questions opérationnelles et techniques. L'information figurant dans la
Partie 1 du rapport est organisée selon la présentation des rapports d’enquéte de 'Organisation
de lI'aviation civile internationale. L’enquéte a permis de découvrir de nombreux faits relatifs au
vol, al'avion, a la maintenance, au personnel, et ainsi de suite, mais seules les données factuelles
permettant de comprendre I'accident de SR 111 sont fournis dans la présente partie ainsi qu'une
évaluation préliminaire (premiere analyse) servant de base aux parties Analyse, Conclusions et
Mesures de sécurité du rapport.

1.1 Déroulement du vol

La présente section résume, par ordre chronologique en fonction du temps universel coordonné
(UTC)', les principaux événements qui se sont produits pendant le vol et qui sont directement
liés a 'accident de SR 111, lequel s’est terminé par I'impact de 'avion avec un plan d’eau, pres
de Peggy’s Cove (Nouvelle-Ecosse), au Canada. Consulter I’ Annexe A — Profil de vol :
événements choisis pour voir la représentation graphique de la trajectoire de vol de I'avion.

A0h18 UTC (20 h 18, heure normale de I'Est), le 2 septembre 1998, 'avion McDonnell Douglas2
(MD) MD-11, vol SR 111, a quitté 'aéroport international John F. Kennedy, a Jamaica (New
York), aux Etats-Unis, pour un vol a destination de Genéve (Suisse). Deux pilotes, 12 agents de
bord et 215 passagers se trouvaient 4 bord. Le copilote était le pilote aux commandes. A 0 h 58,
SR 111 a contacté le Centre de contrdle régional (ACC) des Services de la circulation aérienne
(ATS) de Moncton (Nouveau-Brunswick) et a indiqué qu'il se trouvait au niveau de

vol (FL) 330°.

A 1h 10 min 38 s, les pilotes ont senti une odeur inhabituelle dans le poste de pilotage et ils ont
commencé a en rechercher la cause. Ils ont déterminé qu’il y avait un peu de fumée dans le
poste de pilotage, mais pas dans la cabine. Ils ont estimé que 1'odeur et la fumée étaient liées au
systéme de conditionnement d’air. A 1 h 14 min 155, SR 111 a envoyé un message radio Pan

' Les heures sont exprimées en temps universel coordonné (UTC), 2 moins d’indication contraire. En
heures UTC, le vol s’est produit le 3 septembre 1998. Pour obtenir I'heure avancée de I'Est, soustraire
quatre heures; pour I'heure avancée de I’ Atlantique, soustraire trois heures.

*Le 17 aotit 1997, McDonnell Douglas (MD) a fusionné avec The Boeing Company, et Boeing est
devenue responsable du certificat de type du MD-11.

* Les altitudes supérieures a 18 000 pieds (pi) sont indiquées en niveaux de vol (FL) et elles se fondent
sur un calage altimétrique standard de 29,92 pouces (po) de mercure. Pour obtenir une altitude
approximative a partir d'un niveau de vol, ajouter deux zéros au niveau de vol indiqué. Par exemple,
FL330 équivaut a une altitude d’environ 33 000 pi au-dessus du niveau de la mer.

BUREAU DE LA SECURITE DES TRANSPORTS



RENSEIGNEMENTS DE BASE

Pan* a 'ACC de Moncton. L’avion se trouvait & environ 66 milles marins (nm) au sud-ouest de
I'aéroport international de Halifax (Nouvelle-Ecosse). Les pilotes ont signalé qu'il y avait de la
fumée dans le poste de pilotage et ils ont demandé a retourner immédiatement a un endroit
convenable. Les pilotes ont cité Boston (Massachusetts), qui se trouvait a environ 300 nm
derriere eux. Le controleur de ' ACC de Moncton a immédiatement autorisé SR 111 a virer a
droite vers Boston et a descendre au FL.310. A 1 h 15 min 6 s, le controleur a demandé aux pilotes
de SR 111 s'ils préféraient se rendre a Halifax (Nouvelle-Ecosse). Les pilotes ont indiqué leur
préférence pour Halifax, qui était beaucoup plus proche. Ils ont requ immédiatement une
autorisation des ATS pour voler directement vers Halifax, qui se trouvait alors a environ 56 nm
au nord-est. A ce moment, les pilotes ont mis leur masque a oxygene.

A 1h 16 min 34 s, le contréleur a autorisé SR 111 a descendre & 10 000 pieds (pi) au-dessus du
niveau de la mer’ et a demandé le nombre de passagers ainsi que la quantité de carburant a
bord. Les pilotes ont demandé au controleur de rester a I'écoute pour ces renseignements. A

1 h 18 min 17 s, le contréleur a donné instruction a SR 111 de communiquer avec 'ACC de
Moncton sur la fréquence radio (RF) de 119,2 mégahertz (MHz). SR 111 a immédiatement établi
le contact avec 'ACC de Moncton sur 119,2 MHz et a indiqué que 'avion quittait le FL254 en
descente sur un cap de 050°° sur I'axe de Halifax. Le contrdleur a autorisé SR 111 a 3 000 pi. Les
pilotes ont demandé une altitude intermédiaire de 8 000 pi jusqu’a ce que tout soit prét dans la
cabine pour I'atterrissage.

A 1h 19 min 28 s, le contrdleur a donné instruction a SR 111 de virer & gauche sur un cap de 030°
pour un atterrissage sur la piste 06 de I'aéroport international de Halifax et il a indiqué que
'avion se trouvait a 30 nm du seuil de la piste. L’avion était en train de franchir le FL210 en
descente, et les pilotes ont indiqué qu’ils avaient besoin de plus de 30 nm. Le controleur a donné
instruction a SR 111 de virer sur un cap de 360° pour donner plus de distance a I'avion afin qu’il
puisse perdre de I'altitude. A 1 h 20 min 48 s, les membres de I'équipage de conduite ont discuté
entre eux du largage du carburant en fonction de la masse brute de 'avion et, selon la
perception des indications qu’ils avaient de 1'état de I'avion, ils se sont entendus pour larguer du
carburant. A 1 h 21 min 20 s, le controleur a demandé une deuxiéme fois le nombre de
personnes a bord et la quantité de carburant a bord. SR 111 n’a pas communiqué le nombre de
personnes a bord, mais a indiqué qu’il y avait 230 tonnes de carburant a bord (c’était en fait la
masse de I'avion a ce moment-la, et non la quantité de carburant) et qu'il devait larguer du
carburant avant I'atterrissage.

* Pan Pan est une expression, prononcée trois fois de suite, qui est utilisée en cas d'urgence pour
indiquer un état concernant la sécurité d'un aéronef ou de tout autre véhicule, ou celle d'une personne se
trouvant a bord ou en vue, mais qui ne nécessite pas de l'aide immédiate (comme le définit I'Organisation
de I'aviation civile internationale, AN 101I, Chapitre 5, paragraphe 5.3.1.1).

® Les altitudes inférieures a 18 000 pi sont indiquées par rapport au niveau de la mer, a8 moins
d’indication contraire. Nota : le niveau de la mer équivaut au niveau moyen de la mer.

® Les caps sont indiqués en degrés par rapport au Nord magnétique, a moins d’indication contraire.
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A 1h 21 min 38 s, le contréleur a demandé aux pilotes s'ils étaient en mesure de virer vers le sud
pour larguer le carburant, ou s’ils souhaitaient demeurer a proximité de I'aéroport. Apres que les
pilotes eurent confirmé qu’ils pouvaient virer au sud, le contréleur a donné instruction a SR 111
de virer a gauche sur un cap de 200° et a demandé aux pilotes de I'aviser lorsqu’ils seraient préts
a larguer le carburant. Le contréleur a précisé a SR 111 qu’il avait encore 10 nm a parcourir avant
d’atteindre la cOte et que 1'avion se trouvait toujours dans un rayon de 25 nm de I'aéroport de
Halifax. Les pilotes ont répondu qu’ils viraient et descendaient a 10 000 pi pour le largage du
carburant.

A 1h 22 min 33 s, le controleur a entendu, mais n’a pas compris, un message radio de SR 111 qui
avait été émis en alémanique, et il a demandé a SR 111 de répéter le message. Les pilotes ont
répondu que le message radio n’était qu'un échange entre eux; le message avait trait a la liste de
vérifications en cas de fumée dans le systéme de conditionnement d’air (voir 'Annexe B — Liste
de vérifications de Swissair en cas de fumée dans le systeme de conditionnement d’air).

A 1h 23 min 30 s, le contréleur a donné instruction a SR 111 de faire virer 'avion plus a gauche
sur un cap de 180°, et il a informé les pilotes qu’ils atteindraient la cote au bout de 15 nm
environ’. Les pilotes ont accusé réception de leur nouveau cap et indiqué que I'avion était en
palier a 10 000 pi.

A 1h 23 min 53 s, le controleur a avisé SR 111 que I'avion demeurerait a 35 ou 40 nm de
I'aéroport au cas ot il faudrait s’y rendre précipitamment. Les pilotes ont répondu que cela leur
convenait et ils ont demandé d’étre avisés lorsqu’ils pourraient commencer a larguer le
carburant. Vingt secondes plus tard, les pilotes ont informé le controleur qu’ils avaient dii passer
en pilotage manuel et ils ont demandé l'autorisation de voler entre 11 000 et 9 000 pi. Le
contrdleur a avisé SR 111 qu'il était autorisé a voler a n'importe quelle altitude entre 5 000 et

12 000 pi.

A 1h 24 min 425, les deux pilotes ont déclaré presque simultanément une situation d'urgence
sur la fréquence de 119,2 MHz; le contrdleur a accusé réception de ce message. A 1h 24 min 53 s,
les pilotes de SR 111 ont indiqué qu’ils commencaient a larguer du carburant et qu’ils devaient
atterrir immédiatement. Le contrdleur a répondu qu'il serait a eux au bout de quelques milles.
SR 111 a accusé réception de ce message.

A 1h25min2s, SR 111 a déclaré une autre fois une situation d'urgence, et le contrdleur a accusé
réception du message. A 1 h 25 min 16 s, le controleur a autorisé SR 111 a larguer du carburant; il
n’y a eu aucune réponse de la part des pilotes. A 1 h 25 min 40 s, le controleur a répété son
autorisation. Il n'y a pas eu d’autres communications entre SR 111 et le contréleur.

Vers 1 h 30 min, des observateurs situés dans la région de la baie St. Margaret (Nouvelle-Ecosse)
ont apercu un gros avion les survoler a basse altitude et ils ont entendu le son de ses moteurs.
Vers 1 h 31 min, plusieurs observateurs ont entendu un bruit qu’ils ont décrit comme un fort

7 Le contrdleur avait indiqué plus tot a I'équipage qu’il restait a ce dernier environ 10 milles marins
(nm) a parcourir avant d’atteindre la cote. Lorsqu’il a d’abord été autorisé a virer a gauche, I'avion volait a
presque 7 nm par minute et il s’était déplacé légerement plus au nord que ne I'avait estimé le contrdleur a
l'origine, avant le début du virage.
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claquement. Des sismographes situés a Halifax et a Moncton ont enregistré un événement
sismique a 1 h 31 min 18 s, ce qui coincide avec le moment o1 I'avion a heurté le plan d’eau.
L’avion a été détruit par les forces de I'impact. Il n’y a eu aucun survivant.

L’accident s’est produit apres le coucher du soleil. Le centre de la zone des débris, situé au
fond de I'océan a une profondeur d’environ 55 métres (m) (180 pi), se trouvait
approximativement a 44° 24' 33" de latitude Nord et 63° 58' 25" de longitude Ouest.

Le Tableau 1 donne la durée générale de ces événements entre le moment ou 'odeur
inhabituelle a été décelée dans le poste de pilotage et le moment de I'impact de I'avion avec le
plan d’eau.

Tableau 1 : Durée des événements clés

Heure Durée Evénement

UTC (en minutes)

1h10 min 38 s 0 Odeur inhabituelle décelée dans le poste de pilotage.
1h13min14s 2min 36 s Evaluation d'une présence visible de fumée a un endroit

dans le poste de pilotage; aucune odeur n’est signalée
dans la cabine.

1h14min15s 3 min 37 s Appel radio de SR 111 : « Pan Pan Pan »; déroutement
demandé a Boston (on ne sait si la fumée visible était
toujours présente dans le poste de pilotage).

1h15min 36 4 min 58 s Décision de se dérouter vers Halifax (Nouvelle-Ecosse).
1h20min 54 s 10min 16 s | Décision de larguer le carburant.

1h23min45s 13min7s Commutateur CABIN BUS sélectionné sur OFF.
1h24min9s 13min31s | Le pilote automatique 2 se débraye, et I'enregistreur de

données de vol (FDR) commence a enregistrer des
défaillances de systémes de bord.

1h24min42s 14 min4s Déclaration d’'une situation d'urgence.
1h25min2s 14min24s | Les ATS recoivent le dernier message de SR 111.
1h25min4ls 15min3s Les enregistreurs cessent de fonctionner.
1h31min18s 20min40s [ Impactavec le plan d’eau.

Pour une description plus détaillée de la chronologie des événements, de leur déroulement et
du profil de vol, consulter les rubriques 1.18.8.3 et 1.18.8.4 ainsi que '’Annexe A — Profil de vol :
événements choisis et I’ Annexe D — Chronologie des événements.
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1.2 Victimes

Tableau 2 : Victimes

Equipage Passagers Tiers Total
Tués 14 215 - 229
Blessés graves - - - -
Blessés légers/Indemnes - - - -
Total 14 215 - 229

Les renseignements médicaux et pathologiques obtenus apres I'accident sont présentés a la
Section 1.13, Renseignements médicaux.

1.3 Dommages a I'aéronef

L’avion a été détruit par les forces de I'impact avec le plan d’eau. La plupart des débris de
I'avion ont coulé au fond de 'océan. Dans un premier temps, quelques débris de I'avion ont été
retrouvés flottant dans la zone ot ce dernier s’était abimé, tandis que d’autres débris ont dérivé
légerement a I'ouest du lieu de I'accident. Au cours des semaines qui ont suivi, des débris de
I'avion ont été retrouvés flottant le long des zones cotieres ou rejetés sur diverses plages.

1.4 Autres dommages

Il y a eu du carburéacteur a la surface de I'eau, pres du lieu de I'impact, pendant un certain
nombre d’heures avant qu’il ne s’évapore. Les débris de I'avion n’ont causé aucun dommage
visible a I'environnement. La zone entourant le lieu de I'impact a été fermée a la circulation
maritime, y compris aux pécheurs locaux et aux bateaux d’excursion, pendant les opérations de
repéchage, lesquelles ont duré environ 13 mois.

1.5 Renseignements sur le personnel

1.5.1 Généralités

L’équipage de conduite de SR 111 comprenait un commandant de bord et un copilote.
L’équipage de cabine se composait d’'un maitre de cabine et de 11 agents de bord.

Un agent technique d’exploitation a fourni a I'équipage de conduite le soutien normal pour la
préparation du vol avant son départ de I'aéroport John F. Kennedy (JFK).

Deux controleurs de la circulation aérienne a ' ACC de Moncton avaient été en contact radio
avec I'avion : un contréleur de I'espace aérien supérieur et un controleur terminal.
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1.5.2 Equipage de conduite

Tableau 3 : Renseignements sur I'équipage de conduite

Commandant de bord Copilote
Age 49 ans 36 ans
Licence Pilote de ligne (Suisse) Pilote de ligne (Suisse)
Da’Fe d .exp1rat10n du certificat de 1 novembre 1998 1 juillet 1999
validation
Heures de vol totales 10 800 4 800
Heures de vol sur type 900 230
Heures de vol dans les 90 derniers 180 125
jours
Heur'es d'e vol sur type dans les 90 180 125
derniers jours
Heures de service avant I'accident 3 3
Heures libres avant la prise de service 27 27

1.5.2.1 Commandant de bord

Le pilote aux commandes (commandant de bord) de SR 111 a été décrit comme étant en bonne
santé et apte au vol, et il ne prenait aucun médicament de prescription. Il passait pour
quelqu’un qui savait créer une atmosphere amicale et professionnelle dans le poste de pilotage
et il était connu pour travailler avec exactitude et précision. Selon I'information recueillie, il n'y
avait aucune tension dans le poste de pilotage lorsqu’on volait avec ce commandant de bord.

Le commandant de bord avait commencé a voler pour son plaisir en 1966 alors qu’il avait 18 ans.
En 1967, il s’était joint a la Force aérienne suisse et il était devenu pilote de chasse. Il avait
commencé sa carriere avec Swissair en juillet 1971 a titre de copilote sur McDonnell Douglas
DC-9 et, par la suite, était passé comme copilote sur McDonnell Douglas DC-8.

Il avait été promu commandant de bord en avril 1983 sur DC-9 et il avait volé sur McDonnell
Douglas MD-80 comme pilote commandant de bord de 1986 a 1994. En aotit 1994, il avait
effectué sa formation de transition pour piloter I’ Airbus A320, puis il était devenu commandant
de bord sur A320 et pilote instructeur. En juin 1997, il avait effectué sa formation de transition
sur MD-11. Il avait été qualifié et certifié en fonction de la réglementation suisse ", 11 était
titulaire d'une licence de pilote de ligne suisse. Ses qualifications selon les regles de vol aux
instruments (IFR) pour les approches de catégorie I et de catégorie III étaient valides jusqu’au
21 octobre 1998. 11 totalisait 9 294 heures de vol chez Swissair. Sa derniére vérification de
compétence pilote avait eu lieu le 23 février 1998.

Le commandant de bord n’avait jamais fait I'objet d"'une enquéte réglementaire ou
administrative. Il n’existe aucun dossier indiquant qu’il avait vécu une urgence réelle en vol a
quelque moment que ce soit au cours de sa carriére de pilote.
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Tout en étant pilote de ligne, le commandant de bord était aussi pilote instructeur sur le MD-11.
Il donnait de l'instruction dans un simulateur de vol pour tous les exercices, y compris la lecon
de formation a la qualification de pilote dans laquelle on doit recourir a la liste de vérifications
en cas de fumeée ou d’émanations d’origine inconnue (voir I’Annexe C — Liste de vérifications de
Swissair en cas de fumée ou d’émanations d’origine inconnue). Le commandant de bord était
réputé pour donner des exposés détaillés a ses stagiaires avant, durant et apres leurs sessions en
simulateur. Pour améliorer ses connaissances de 'avion, le commandant de bord s’entretenait
avec des techniciens du service de la maintenance au sujet de 'avion et de ses systemes. Au
cours des sessions d’entrainement « fumée dans le poste de pilotage », le commandant de bord
demandait a ses stagiaires d’expliquer toutes les étapes et les conséquences de 'utilisation du
sélecteur « isolement de fumée d’origine électrique ou du conditionnement d’air » (SMOKE
ELEC/AIR)® avant de procéder a l'exercice. Au cours de ces sessions, le commandant de bord
avait I'habitude de s’assurer que le pilote qui lisait la liste de vérifications informait le ou la pilote
aux commandes des services qu’il ou elle serait sur le point de perdre avant d’actionner

le sélecteur.

Au cours du repéchage de I'épave, une ordonnance de verres correcteurs pour le commandant
de bord a été retrouvée dans les effets personnels récupérés. La correction de I'ordonnance avait
trait a la vision éloignée. Aucuns verres correcteurs identifiés comme appartenant au
commandant de bord n’ont été récupérés. L'information disponible indique que le commandant
de bord ne portait normalement pas de verres correcteurs, sauf parfois pour corriger sa vision
éloignée. Le commandant de bord avait satisfait a la norme d’acuité visuelle sans verres
correcteurs lors de son dernier examen médical aéronautique. La présence ou I'absence des
verres correcteurs du commandant de bord n’aurait pas compromis sa capacité a faire face aux
situations lors du présent accident.

Sur la foi d'une revue des dossiers médicaux du commandant de bord, rien n’indique que des
troubles médicaux ou des facteurs physiologiques pré-existants auraient compromis son
comportement pendant le vol. Son dernier examen médical avait eu lieu le 29 avril 1998, et
aucune restriction médicale ne figurait sur sa licence de pilote.

1.5.2.2 Copilote

Le copilote a été décrit comme étant en bonne santé, et il ne prenait aucun médicament de
prescription. Il était considéré comme expérimenté, bien qualifié, attentif et d’esprit ouvert
lorsqu’il exécutait ses fonctions de copilote. Sa discipline dans le poste de pilotage était jugée
idéale. II était vu comme un partenaire dans le poste de pilotage, était d'une nature tranquille et
calme, mais il était ferme lorsque la situation I'exigeait.

Le copilote avait commencé a voler en 1979; il était devenu pilote pour la Force aérienne suisse
en 1982 et il avait terminé son service militaire a temps complet en 1990. Il s’était joint a Swissair
en 1991 comme copilote sur MD-80 tout en continuant a voler a temps partiel comme pilote de
chasse dans la force aérienne. En décembre 1995, il était passé sur Airbus A320 comme copilote.

® Le sélecteur SMOKE ELEC/AIR est aussi appelé sélecteur SMOKE.
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En mai 1998, il avait réussi son instruction comme copilote sur MD-11. 11 était titulaire d'une
licence suisse de pilote de ligne valide comme copilote sur MD-11, laquelle lui avait été accordée
en aott 1996.

Le copilote n’avait jamais fait I'objet d'une enquéte réglementaire ou administrative. Il n’existe
aucun dossier indiquant qu'il avait vécu une urgence réelle en vol a quelque moment que ce soit
au cours de sa carriere. Il possédait la licence et les qualifications nécessaires au vol
conformément a la réglementation suisse ®'""'?. Sa derniere vérification de compétence avait eu
lieu le 16 avril 1998.

Le copilote avait été instructeur sur MD-80 et sur A320 et, au moment de I'accident, il était
instructeur sur MD-11, agissant comme instructeur en simulateur et instructeur de transition. Il
totalisait 230 heures de vol sur le MD-11 et il était décrit comme ayant une bonne connaissance
des systemes de bord. Il avait effectué 2 739 heures de vol chez Swissair.

Sur la foi d'une revue des dossiers médicaux du copilote, rien n'indique que des troubles
médicaux ou des facteurs physiologiques pré-existants auraient compromis son comportement
pendant le vol. Son dernier examen médical remontait au 15 juin 1998, et aucune restriction
médicale ne figurait sur sa licence.

1.5.3 Equipage de cabine

Le maitre de cabine et les 11 autres agents de bord étaient qualifiés et formés conformément aux
exigences réglementaires des Joint Aviation Authorities JAA) " en vigueur.

1.5.4 Emploi du temps des 72 derniéres heures

Une revue des heures de vol et des heures de service pour les équipages de conduite et de
cabine a révélé qu’elles étaient toutes conformes aux limites prescrites dans les politiques de
Swissair et les reglements des JAA.

Le commandant de bord n’avait pas été de service du samedi 29 aofit jusqu’au lundi 31 aotit
inclusivement, et selon I'information recueillie, il était bien reposé avant le départ pour le vol de
liaison de Zurich a Geneve a New York, le mardi 1 septembre. L'équipage avait pu se reposer
normalement a New York.

Le copilote n’avait pas été de service les 30 et 31 aofit et, selon I'information recueillie, il était
frais et dispos quand il s’est présenté au travail le mardi 1* septembre.

Le 1% septembre, les deux membres de I'équipage de conduite et 7 des 12 membres de
I'équipage de cabine avaient effectué un vol de mise en place’ de Zurich a Genéve a bord du vol
920 de Swissair (SR 920). L’avion avait été refoulé a Zurich a 6 h 43 pour accoster a la porte de
débarquement de Geneve a 7 h 23. Les cinq autres agents de bord avaient rejoint le reste de
I'équipage de 'avion a Geneve. Les équipages de conduite et de cabine avaient pris leur service

? Vol de mise en place s'entend du voyage des membres d’équipage d'un avion comme passagers non en
service pendant ce vol.
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sur le vol 110 de Swissair (SR 110), de Geneve a New York. SR 110 avait été refoulé a Geneve a
10 h 18 et il était arrivé a New York a 18 h 35 le 1* septembre. L’avion assurant le vol SR 110
n’était pas I'avion en question.

Conformément aux procédures de Swissair, le 2 septembre 1998, le jour du vol de retour a
Geneve, les pilotes avaient recu a leur hotel une trousse d'information pré-vol du Centre des
opérations aériennes de Swissair a I'aéroport JFK. La trousse comprenait l'itinéraire de vol, les
conditions météorologiques et des données sur la masse de I'avion (c.-a-d. fondée sur des
renseignements préliminaires).

L’équipage de l'avion avait quitté I'hotel a New York a 17 h 50, heure locale (21 h 50 UTC) le

2 septembre 1998 et il était arrivé a I'aéroport une heure avant 'heure de départ prévue du vol
SR 111, a 19 h 50, heure locale (23 h 50 UTC). A leur arrivée a 'aéroport, tous les membres
d’équipage de 'avion avaient subi les formalités de sécurité a I'aérogare et enregistré leurs sacs
et porte-documents au comptoir de Swissair. L’équipage de cabine s’était alors rendu
directement a 'avion. Les pilotes s’étaient présentés au Centre des opérations aériennes ou ils
avaient complété leur planification de vol, puis ils s’étaient rendus a I'avion. L’avion avait été
refoulé de la porte d’embarquement a New York a 19 h 53, heure locale (23 h 53 UTC).

L'horloge biologique" des membres de I'équipage de I'avion suivait sans doute plus I'heure
suisse (UTC plus deux heures) puisqu’ils n’avaient pas passé suffisamment de temps a New
York pour que leur rythme circadien s’ajuste a I'heure locale (de New York). On n’a pas jugé
que leur rythme circadien avait été un facteur dans I'accident.

1.5.5 Contréleurs de la circulation aérienne

Tous les controleurs de la circulation aérienne de Nav Canada qui ont eu affaire avec le vol

SR 111 possédaient des qualifications a jour et étaient qualifiés pour leur poste, conformément a
la réglementation canadienne en vigueur. Les contrdleurs étaient convenablement expérimentés
(voir le tableau 4) et ils étaient supervisés selon les exigences. Au moment de I'accident, la charge
de travail des controleurs a I’ACC de Moncton était évaluée comme étant 1égere. Les premiers
messages radio de SR 111 avec 'ACC de Moncton avaient été requs par le controleur de 1'espace
aérien supérieur qui, a 1 h 18 min 11 s, avait transféré la fonction ATS au controleur radar
terminal pour I'approche et I'atterrissage a Halifax.

' Horloge biologique s'entend d’une période ou d'un cycle biologique de 24 heures.
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Tableau 4 : Expérience des controleurs de la circulation aérienne

Controleur de I'espace Controleur radar
aérien supérieur terminal
Age 32 ans 51 ans
Licence Controéleur de la Controéleur de la
circulation aérienne circulation aérienne
Expérience comme controleur 9 ans 26 ans
Expérience comme contrdleur IFR 9 ans 26 ans
Expérience a I'unité 3,5 ans 26 ans
Heures de service avant I'accident 5 8
Heures libres avant la prise de service 72 16,25
1.6 Renseignements sur 'aéronef

La présente section renferme les renseignements suivants :

*  une description générale de I'avion en question;

*  une description de I'utilisation, de la navigabilité aérienne et de 'entretien de
systemes de bord spécifiques (systeme de ventilation, systéme de vol automatique,
avertissements, systeme de télécommunications, systéeme électrique, systeme de
protection incendie, etc.) et de I'équipement jugé pertinent pour 'enquéte.

Les systémes et les équipements décrits dans la présente section sont propres a la configuration
du MD-11 de Swissair et ils pourraient ne pas étre identiques pour d’autres configurations de

MD-11.
1.6.1 Généralités
Tableau 5 : Renseignements généraux sur 'avion en question (HB-IWF)
Constructeur McDonnell Douglas Corporation
Type et modele MD-11
Année de construction 1991
Numéro de série 48448
Certificat de navigabilité Délivré le 28 juillet 1991
Total des heures cellules 36 041
Type de moteur (nombre) Pratt & Whitney 4462 (3)
Masse maximale au décollage 285 990 kilogrammes (kg)
Types de carburant recommandé Jet A, Jet A-1, JP-5, JP-8, Jet B
Type de carburant utilisé Jet A
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1.6.1.1 Conception et configuration du MD-11

Le projet de conception du MD-11 de McDonnell Douglas a vu le jour en 1986. La conception du
MD-11 se fonde structuralement sur la conception du DC-10 de McDonnell Douglas (voir
Figures 1 et 2). Le MD-11 a été congu pour une exploitation plus économique et plus efficiente
que celle du DC-10, grace a l'intégration de systemes automatisés modernes. La nouvelle
conception a automatisé la plupart des fonctions qui étaient exécutées par le mécanicien de bord
dans le DC-10, ce qui s’est traduit par un poste de pilotage a deux. Le premier vol du MD-11 a
eu lieu le 10 janvier 1990, et 'avion a été livré a son premier client le 7 décembre 1990. L’avion en
question avait été construit en 1991 et mis directement en service chez Swissair.

Comme le MD-11 a été construit et certifié aux Etats-Unis (E.-U.) conformément aux Federal
Awiation Regulations (FAR) pertinents, la composante réglementaire du présent rapport vise la
Federal Aviation Administration (FAA). Bien des autorités de I'aviation civile ont rédigé et
harmonisé leurs propres réglements de certification et de maintien de la navigabilité aérienne en
fonction du modele de la FAA; par conséquent, les enjeux du présent rapport pourraient aussi
s’appliquer a d’autres autorités réglementaires.

L’avion était configuré pour accueillir 241 passagers : 12 en premiere classe, 49 en classe affaires
et 180 en classe économique. Les sieges de premieére classe et de la classe affaires étaient équipés
d’un systéeme de divertissement de bord", certifié et installé conformément au certificat de type
supplémentaire (STC) de la FAA des Etats-Unis.

1.6.1.2 Masse et centrage

Les calculs de masse et centrage apres 'accident ont indiqué que la masse réelle au décollage de
SR 111 était d’environ 241 100 kg. Le centrage (C de G) avait été calculé comme étant équivalent
a 20 % de la corde aérodynamique moyenne (CAM). Outre de tres petites différences, les calculs
exécutés apres 'accident ont confirmé que les calculs de masse et de centrage utilisés pour le
départ étaient exacts "%, La masse de I'avion s'inscrivait dans les limites, et pendant tout le
vol, le centrage s’est situé a I'intérieur de la plage normale (15 a 32 % de la CAM). La masse
maximale autorisée a I'atterrissage pour I'avion était de 199 580 kg; la masse maximale en
surcharge a l'atterrissage, autorisée a certaines conditions, était de 218 400 kg. Dans une
situation d'urgence, du point de vue des limites structurales d'un avion, ce dernier peut se poser
a n'importe quelle masse; toutefois, des aspects opérationnels, comme la distance d’arrét
nécessaire par rapport a la distance de piste disponible, doivent étre pris en compte.

1.6.1.3 Systéme des coordonnées de I'avion

Le fuselage du MD-11 comprend six trongons principaux et deux trongons secondaires (voir
Figure 2). Les trongons principaux se prolongent a partir de la section B, soit le nez et le poste de
pilotage de I'avion, jusqu’a la section G, soit le trongon du fuselage arriére. Les deux trongons
secondaires, soit les trongons 6 et 5, étaient insérés dans I'axe de la section E pour prolonger la
longueur du fuselage d’origine du DC-10. Chaque troncon de fuselage comprend le revétement

" Le systeme de divertissement de bord installé dans I'avion en question était appelé réseau de
divertissement de bord (RDB).
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Figure 1 : Dimensions hors tout et configuration des sieges de I'avion HB-IWF
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Figure 2 : Conception et configuration du MD-11
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extérieur, les cadres périphériques intérieurs et les éléments de renfort longitudinaux (longerons
et lisses). La Figure 2 montre aussi 'emplacement des nombreuses références de construction,
les trongons de fuselage, les portes avant, les toilettes et les offices.

Un systeme de coordonnées cartésiennes X, Y, Z est utilisé pour localiser tout point a I'intérieur
de I'avion.

*  L’axe des X se prolonge latéralement sur toute la largeur de 'avion. Les coordonnées
transversales sont mesurées en pouces a gauche ou a droite de I'axe longitudinal du
fuselage. A partir de I'axe vers I'aile gauche, les emplacements sont des coordonnées
positives (p. ex. X= 80); les emplacements situés vers I'aile droite sont des
coordonnées négatives (p. ex. X= -80).

* L’axe des Y se prolonge longitudinalement du nez jusqu’a la queue, il s’exprime en
références, et il se mesure en pouces derriere un point désigné devant l’avion. Pour le
MD-11, I'extrémité du nez de I'avion se trouve a la référence 239, et la porte du poste
de pilotage se trouve a la référence 383.

*  L’axe des Z se prolonge verticalement a travers 'avion. Les coordonnées verticales
sont mesurées en pouces au-dessus ou au-dessous de la référence verticale (Z= 0),
qui, dans le MD-11, se trouve a 18 pouces (po) au-dessus du plancher de la cabine. Le
plancher de la cabine est par conséquent situé a Z= -18.

1.6.1.4 Espaces inoccupés du poste de pilotage et plafond suspendu de la partie avant
de la cabine — Description

La rubrique suivante décrit les espaces inoccupés du poste de pilotage et le plafond suspendu
de la partie avant de la cabine (voir Figures 2 a 7); les dommages causés par I'incendie” et la
propagation de I'incendie a ces endroits sont abordés dans d’autres sections du présent rapport.

L’espace situé au-dessus du revétement du plafond du poste de pilotage et du plafond de la
cabine est un « espace inoccupé » (voir Figure 2). Dans I'avion MD-11 de Swissair, I'espace
inoccupé était divisé au niveau de la paroi arriere du poste de pilotage. Sur le c6té droit, la paroi
en aluminium du poste de pilotage se prolongeait verticalement pour constituer la division. Sur
le c6té gauche, un seul rideau anti-fumée vertical était installé (voir Figure 3).

Le rideau anti-fumée situé au-dessus de la moitié gauche de la paroi arriere du poste de pilotage
était un rideau fabriqué de tissu enduit d'un élastomere en nylon et qui était suspendu a une
tringle de rideau incurvée en alliage d’aluminium. Des fermetures a bouclettes de nylon" étaient
utilisées sur presque toute la périphérie extérieure du tissu pour le fixer a la tringle du rideau, et
pour le fixer a la structure voisine de 1'avion le long du c6té droit et du bas. Une bande adhésive
isolante pour matelas d’isolation thermique et acoustique (matelas isolant) était posée sur tout le
bord supérieur du rideau anti-fumée pour masquer les interstices entre la tringle et les matelas
isolants voisins. Le rideau anti-fumée était congu avec les ouvertures suivantes : trois pres de

> Dommages causés par un incendie se définit comme étant des dommages causés par la chaleur et la
fumée d’un incendie.

" VelcroMP est une marque connue de fermeture a bouclettes de nylon.

BUREAU DE LA SECURITE DES TRANSPORTS



RENSEIGNEMENTS DE BASE

Figure 3 : Espaces inoccupés et plafond suspendu de la partie avant de la cabine
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'extrémité supérieure du rideau pour permettre aux cables des poignées coupe-feu des moteurs
de traverser, et deux prés du centre du rideau pour faciliter 'installation des gaines d’air dans le
poste de pilotage.

La réglementation exige I'installation d"un rideau anti-fumée entre le poste de pilotage et
l'arriere de 'avion dans les configurations avion cargo et avion de transport mixte
fret-passagers. Toutefois, il n'y a aucune exigence réglementaire sur l'installation de rideaux
anti-fumée dans les avions de transport de passagers, et rien n’exige qu'un rideau anti-fumée
satisfasse a une norme de classification de feu ou de résistance au feu lorsqu’il est installé dans
un avion de transport de passagers. Quoi qu'il en soit, le rideau anti-fumée était certifié comme
satisfaisant aux exigences générales des matériaux d’aéronef et il avait été installé pendant la
construction de I'avion.

L’examen d’autres avions MD-11 de la flotte de Swissair a permis de découvrir qu’il y avait des
ouvertures dans les rideaux anti-fumée et dans les zones voisines de ce rideau. Certaines de ces
ouvertures se trouvaient au niveau des guide-fils et des chemins de cables qui traversent la paroi
arriere du poste de pilotage ou passent au-dessus de celle-ci. Le bord supérieur de la paroi
arriere droite du poste de pilotage, pres de la référence 383, comprend une découpe pour
permettre le passage des faisceaux de fils et des guide-fils. (Voir Figures 4 et 5.)

Trois longs guide-fils'* de 102 centimetres (cm) (40 po) et cinq faisceaux de fils passaient
par-dessus la paroi arriere du poste de pilotage a cet endroit et continuaient vers l'arriere
par-dessus I'office 2, entre les références 383 et 420 (voir Figures 3, 4, 5 et 7). Il n’était pas
nécessaire que les extrémités des guide-fils soient scellées et elles ont été découvertes non
scellées dans d’autres avions MD-11 qui ont été examinés. Ces guide-fils et faisceaux de fils sont
fixés par des sangles a une série de supports de fils situés aux références 383, 392, 401, 410 et 420.
Le support de fils situé a la référence 383 présente un léger angle par rapport a la paroi du poste
de pilotage, située directement au-dessous. Le bord supérieur de ce support, et les faisceaux de
fils qui y sont fixés, sont en contact avec le matelas isolant recouvert de poly(éthylene
téréphtalate) (PET) métallisé. Chacun des guide-fils sort d"une distance différente vers 'avant de
la paroi du poste de pilotage a cause de I'angle que fait le support par rapport a la paroi.

Habituellement, la partie en saillie vers I'avant du guide-fils extérieur est la plus courte des trois,
tandis que celle du guide-fils intérieur est la plus longue. Ces longueurs, mesurées a partir du
support, varient de 2,5 a 8 cm environ (de 1 a 3 po) pour les guide-fils extérieur et médian. Le
guide-fils intérieur n’avait été utilisé dans aucune des installations de réseau de divertissement
de bord (RDB). La découpe se prolongeait vers le bas sur environ 8 cm (3 po) a partir du dessus
de la paroi et elle était d'une largeur d’environ 48 cm (19 po). Un morceau de mousse de
polyéthyléne alvéolaire renfermant des additifs ignifugeants (c.-a-d., numéro de piece
NBN6718-83, spécification de matériau de Douglas (DMS) 1954, classe 1, qualité 4101) est installé
a cet endroit pour agir comme matériau de remplissage de la découpe.

" Les guide-fils ont été identifiés par le numéro de piece ABP7646-39 comme mesurant 1 po (diamétre
intérieur) sur 0,20 po (épaisseur) sur 40 po de longueur. La mesure de guide-fils similaires sur d’autres
avions MD-11 a montré que leur longueur pouvait atteindre 108 cm (42,5 po).
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Figure 5 : Espace inoccupé du poste de pilotage et découpe pratiquée
au-dessus de la paroi arriere du poste de pilotage
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Entre les références 366 et 383, un certain nombre de supports de fils sont installés
longitudinalement. Ces supports servent a soutenir des faisceaux de fils qui sont acheminés a
partir de l'arriere du poste de I'observateur et qui descendent dans le compartiment avionique;
cette zone est couramment désignée « descente de cables en échelle »". L’arriere du support
supérieur de I'« échelle » se trouve pres du coté extérieur de la découpe dans la paroi du poste
de pilotage (voir Figures 3 et 5). Les supports et bon nombre des faisceaux de fils sont montés
tout contre le contour incurvé des matelas isolants recouverts de PET métallisé qui sont posés
sur les cadres du fuselage et qui en épousent étroitement le contour.

Tout juste derriere le coté droit de la paroi arriere du poste de pilotage, au-dessus de I'office 2,
un atténuateur de bruit avait été installé autour de I'embranchement de la gaine verticale d’air
conditionné (voir Figure 6). L’atténuateur de bruit utilise un matelas isolant recouvert de PET
métallisé et fixé aux deux extrémités par des attaches a bouclettes de nylon.

Une deuxieme type de mousse de polyéthyléene alvéolaire (numéro de piece ABE7049-41) avait
été utilisé autour des borniers de désembuage du pare-brise, sur le coté gauche du poste de
pilotage. Un échantillon du second type de mousse (numéro de piece ABE7049-41) avait été
retiré d'un avion MD-11 de Swissair et testé. Lorsque I'éprouvette de cet échantillon avait été
exposée a une petite flamme, I'éprouvette s'était enflammeée facilement et avait bralé.

Les deux mousses étaient conformes a la spécification DMS 1954, classe 1, qualité 4101, qui
stipule que la mousse doit contenir des additifs ignifugeants et étre certifiée en fonction d'un
essai de combustion verticale d'une durée de 12 secondes exigé par I'annexe F de la FAR 25.853.
La documentation indique que les deux types de mousse étaient conformes a I'annexe F de la
FAR 25.853 pour les composants de I'aménagement intérieur des avions commerciaux.

Le code de produit 37076 de la fiche signalétique de sécurité de produit du constructeur pour
I'Ethafoam™P 4101 de Dow Chemical, numéro de piece NBN6718-83, datée du 23 aotit 1993, et
les renseignements a jour sur le produit, indiquent que cette mousse de polyéthyléne est
combustible" et qu’elle ne devrait pas étre exposée a la flamme ni a toute autre source
d’'inflammation.

Aucun morceau de mousse n’a été récupéré du poste de pilotage de 'avion en question.

Dans les avions MD-11 de Swissair, la partie avant de I'atténuateur se termine tout juste a coté
du bord inférieur droit du rideau anti-fumée et de la gaine de ventilation de I'office 2. La gaine
de ventilation de I'office, qui est congue pour évacuer les odeurs et I'air chaud de I'office
lorsqu’elle est utilisée, n’était pas raccordée a la partie supérieure de ' office 2, puisque 1’ office 2
n’était pas alimentée électriquement et qu’elle n’était pas en service. Un embout en élastomere
de silicone recouvrait la gaine de ventilation pour la fermer. L’embout se trouvait entre le coté
arriere de la paroi arriere du poste de pilotage et le c6té avant d"une des trois gaines verticales
(voir Figures 4 et 6).

" Les supports de fils et les cadres auxquels ils sont montés ressemblent & une échelle. Ils constituent la
descente de cables en échelle.

' Se dit d’'un matériau qui s’enflamme et briile lorsqu'il est exposé a une chaleur suffisante.
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Figure 7 : Plafond suspendu de la partie avant de la cabine, au-dessus de I'office 2
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Cinq faisceaux de fils et trois guide-fils courent vers 'arriere a partir du poste de pilotage et
passent sur le dessus des gaines verticales. La plupart des faisceaux de fils descendent du
support de fils situé a la référence 420 pour passer sous le déflecteur de rampe de la porte a
battant D1. Cette descente des faisceaux de fils s’appelle généralement la « descente de cébles en
cascade » (voir Figure 7). Deux des chemins de cables, soit FDC et FBC, sont réunis et fixés
ensemble a un tube de soutien du plafond situé a peu pres a la référence 427. Dans le présent
rapport, on désigne la piece de fixation de « collier jumelé ». Le déflecteur de rampe sert a
réduire au minimum le risque que le battant de la porte des passagers avant droite endommage
les fils voisins si son ressort se brisait. Le battant de la porte se déplace avec la porte de la cabine
des passagers lorsque la porte est soulevée ou abaissée.

1.6.2 Systeme de ventilation

1.6.2.1 Généralités ™

L’air extérieur est pressurisé par chacun des trois moteurs. Cet air pressurisé est prélevé des
moteurs pour fournir une source d’air chaud et sous pression servant a faire fonctionner les
divers sous-systemes de ventilation, y compris les groupes de conditionnement d’air et les
circuits de pressurisation (voir Figure 8). Les trois groupes de conditionnement d’air se trouvent
dans des compartiments situés a la gauche et a la droite du logement de I'atterrisseur avant.
Chaque groupe de conditionnement d’air fournit de l'air conditionné a un collecteur commun
situé sous le plancher de la cabine.

L’air venant du collecteur commun circule dans un réseau de distribution autonome de tuyaux
et de gaines et il entre dans le poste de pilotage et la cabine par 'intermédiaire de buses situées
dans tout I'avion. Des anomalies, comme des fuites de joint d’huile moteur, peuvent parfois
laisser s’infiltrer des contaminants, comme I'huile moteur, dans le circuit de prélevement d’air.
La pyrolyse de ces contaminants peut engendrer de la fumée et des odeurs dans
I'approvisionnement en air conditionné. Des incidents au cours desquels de la fumée ou des
odeurs s'étaient infiltrées dans le poste de pilotage et la cabine par le circuit de prélevement d’air
a la suite d'une contamination ont souvent été signalés.

L’air provenant du poste de pilotage, de la cabine et du reste du fuselage sous pression'” est
évacué a l'extérieur par l'intermédiaire d'une vanne de régulation échappement cabine située
sur le coté gauche de l'avion, légérement en avant de la voilure.

Pour des opérations normales, le systeme de conditionnement d’air est commandé
automatiquement par le controleur du systeme de ventilation (ESC). Le systeme de ventilation
peut aussi étre commandé manuellement par les pilotes au moyen du tableau de commande du
systéeme de ventilation (ASCP) situé sur le tableau de commutation supérieur dans le poste de
pilotage (voir Figures 8 et 11).

7 Aux fins du présent rapport, le fuselage sous pression ou partie pressurisée de I'avion comprend le
poste de pilotage, la cabine, les compartiments avioniques, les soutes et divers espaces secondaires entre la
cabine et la coque sous pression.
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Des matelas isolants sont largement utilisés partout dans 'avion pour envelopper les gaines de
distribution d’air afin d’offrir une isolation thermique. Ils sont aussi installés entre tous les
cadres du fuselage et, a certains endroits, une deuxieme couche de ces matériaux est posée
par-dessus les cadres. Ces matelas isolants fournissent une barriere contre les températures
extérieures chaudes ou froides et contre le bruit qui pourrait autrement entrer dans le poste de
pilotage et dans la cabine.

1.6.2.2 Systeme de distribution d’air — Poste de pilotage et cabine

Dans la configuration des MD-11 de Swissair, I'air conditionné provenant du collecteur d’air
commun situé sous le plancher de la cabine est distribué a cinq zones par des tuyaux et des
gaines; la zone 1 est le poste de pilotage, et les zones 2 a 5 sont des zones situées a l'intérieur de
la cabine (voir Figure 8).

Les gaines et les tuyaux alimentent continuellement le poste de pilotage de 500 pieds cubes d’air
conditionné frais par minute (pi’/min), quel que soit le réglage du débit sélectionné pour la
cabine. L'air pénetre dans le poste de pilotage par de nombreux évents, y compris trois buses
reliées aux diffuseurs de plafond, les diffuseurs de fenétre, les buses d’air individuel supérieures
et les buses des chauffe-pieds (voir Figures 8, 9 et 10). Tous ces évents du poste de pilotage
peuvent étre completement fermés sauf le diffuseur supérieur central, dont I'ouverture
minimale est fixe. Des commandes manuelles servent a régler I'écoulement d’air a partir du
diffuseur de plafond et des diffuseurs de fenétre. Trois commandes rotatives du diffuseur de
plafond sont situées a I'arriere du revétement du plafond suspendu. Le curseur de commande
du diffuseur de la fenétre droite se trouve dans le revétement du plafond a droite, au-dessus du
poste du copilote, derriere le pare-brise. Le curseur de commande du diffuseur de la fenétre
gauche se trouve dans le revétement du plafond a gauche, derriere le poste du commandant de
bord, tout juste a l'intérieur de la fenétre arriere gauche.

L’air dans le poste de pilotage circule généralement a partir des diffuseurs, puis descend et passe
autour des sieges des membres de 1'équipage de conduite, et se déplace vers 'avant au-dela des
pédales de direction pour arriver dans le compartiment avionique, situé sous le plancher du
poste de pilotage. (Voir Figure 10.)

Bien que l'air conditionné arrivant des trois groupes de conditionnement d’air soit mélangé
dans le collecteur commun avant de pénétrer dans les gaines de distribution, la proximité a
l'intérieur du collecteur de I'entrée d’air du groupe de conditionnement d’air 1 et des sorties du
poste de pilotage et de la zone 5 est telle qu'une odeur émanant du groupe de conditionnement
d’air 1 pourrait atteindre le poste de pilotage et la zone 5 avant d’atteindre les autres zones.

L’air conditionné destiné aux différentes zones de la cabine est canalisé vers les chambres de
tranquillisation de plafond et dirigé vers le bas en direction du plancher. Cet air circule autour
des sieges des passagers, puis se déplace vers les boites de ventilation d’air situées le long des
deux c6tés du plancher de la cabine. L’air provenant de ces boites de ventilation est dirigé dans
des tunnels sous le plancher vers la vanne de régulation échappement. Cette vanne comprend
deux petites trappes situées sur le coté inférieur gauche du fuselage, a la référence 920. Ces
trappes sont réglées en position ouverte ou fermée pour contrdler la pressurisation de la cabine.

BUREAU DE LA SECURITE DES TRANSPORTS

23



RENSEIGNEMENTS DE BASE

Figure 8 : Systeme de ventilation du MD-11 - configuration en vigueur chez Swissair
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Figure 9 : Diffuseur de plafond
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1.6.2.3 Systeme de ventilation de la cabine

Le systéme de ventilation de la cabine a bord du MD-11 est pourvu d'un mode (ECON)"® qui
mélange I'air conditionné frais avec I'air recirculé de la cabine pour le distribuer aux zones de la
cabine (voir Figure 8). Le systeme de ventilation cabine comprend quatre ventilateurs de
recirculation et un ventilateur d’air individuel, appelé ventilateur de buses dair individuel, tous
situés au-dessus du plafond dans les parties avant et centrale de la cabine. En mode ECON, les
ventilateurs de recirculation aspirent l'air venant du dessus du plafond. Cet air est alors mélangé
avec I'approvisionnement d’air conditionné frais avant d’étre redistribué dans la cabine.
Normalement, les quatre ventilateurs de recirculation fonctionnent continuellement, mais on
peut les couper manuellement en sélectionnant dans le poste de pilotage l'interrupteur ECON,
le commutateur CABIN BUS ou le sélecteur SMOKE ELEC/AIR. L’ESC arréte automatiquement
les ventilateurs de recirculation lorsqu’il y a une demande de réduction de la température cabine
ou lorsque se produit une surcharge d’alternateur.

Le ventilateur de buses d’air individuel fournit un approvisionnement constant d’air aux buses
d’air individuel des passagers et il fonctionne indépendamment du mode ECON et de la
sélection de température. Ce ventilateur est arrété au moyen du commutateur CABIN BUS réglé
sur la position OFF, ou au moyen du sélecteur SMOKE ELEC/AIR réglé a la position 3/1 OFF.

Il y a un sélecteur a molette PAX LOAD sur le tableau de commande du systéme de ventilation
d’air qui permet aux pilotes d’entrer le nombre de passagers a bord a la dizaine pres. Le
controleur programme le débit d"air conditionné se rendant a la cabine en fonction de cette
entrée. En configuration ECON ON, le programme de conditionnement d’air du MD-11 est
déterminé en fonction d'une combinaison de 10 pieds cubes (pi’) d’air frais pour chaque
passager et de 700 pi’ d’air provenant de chacun des quatre ventilateurs de recirculation.
Swissair a choisi d’utiliser une valeur implicite de 260 passagers, les quatre ventilateurs de
recirculation étant en circuit. Cette valeur par défaut donne un mélange d’air de 5 400 pi’/min
d’air frais et recirculé a la cabine. En configuration ECON OFF, le programme de
conditionnement d’air est réglé a 5 500 pi’/min pour la cabine.

Les ventilateurs de recirculation et le ventilateur de buses d’air individuel comprennent chacun
un filtre a particules hautement efficace (numéro de piece AB0467286 de la Donaldson
Company), fabriqué au moyen d'un élément en microfibre de verre plissée et pourvu de
séparateurs en aluminium pour conserver I'espacement des plis. Le filtre a fait I'objet d'un essai
de durée de vie en fonction de la norme 52.1 de I’ American Society of Heating, Refrigeration

'® Le mode ECON est le mode implicite sélectionné en conditions d’exploitation normales puisqu’il est
associé a une économie de carburant.
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Figure 10 : Circulation de l'air dans le poste de pilotage — exemple
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and Air Conditioning Engineers", il satisfait a la norme militaire (MIL-STD)-282%, et sa finesse
est fonction de sa capacité a piéger et a retenir des particules d"huile dont la taille est inférieure a
0,3 micrométre (micron)®.

La finesse du filtre lui permet de retirer 95 % de toutes les particules de 0,3 micron, et divers
mécanismes de capture a l'intérieur du filtre sont encore plus efficaces a retenir des particules
plus petites et plus grandes que 0,3 micron. Par exemple, la plupart des particules de fumée de
tabac, dont la taille est habituellement comprise entre 0,01 et 1,0 micron, seraient retenues,
comme le seraient des particules plus grosses, notamment celles qui sont produites lorsque le
matériau de recouvrement de I'isolant thermique et acoustique briile.

Au cours des premiers moments de I'incendie a bord de I'avion, Iefficacité du filtre aurait
augmenté avec le temps a mesure que des particules auraient été piégées dans ce dernier. On
s'attendrait a ce que les filtres retiennent la plupart des particules de fumée® de I'air recirculé au
cours des premiers instants de I'incendie en vol. Bien que ce filtre ne soit pas classé comme étant
d’un type qui élimine les odeurs, certaines odeurs associées a des contaminants particulaires
seraient probablement éliminées ou réduites, tandis que les odeurs gazeuses traverseraient le
filtre.

1.6.2.4 Conditionnement d’air — Systeme d'isolement de la fumée

Si de la fumée ou des émanations arrivent par le systeme de conditionnement d’air, I'équipage
de conduite est formé pour utiliser la liste de vérifications en cas de fumée dans le systeme de
conditionnement d’air (voir 'Annexe B). La liste de vérifications amene 1'équipage de conduite a
isoler la source de la fumée en réglant I'interrupteur ECON sur OFF. Si la source de la fumée
n’est pas isolée, la prochaine mesure sur la liste de vérifications, aprés qu’on a enfoncé le
bouton-poussoir AIR SYSTEM sur MANUAL, est de régler de nouveau l'interrupteur ECON sur
ON et de couper un des groupes de conditionnement d’air. Si cette mesure ne permet pas
d’isoler la source de la fumée, on remet en circuit le groupe de conditionnement d’air et on en

¥ Organisme américain de réputation internationale se spécialisant dans I'évaluation et la
recommandation de normes de qualité de l'air dans des milieux ventilés et climatisés, y compris dans les
aéronefs.

* La norme MIL-STD-282 renvoie aux filtres, aux vétements protecteurs, aux composants de masque a
gaz et a des produits connexes : méthodes d’essai de rendement.

* Pour donner une idée des grandeurs au moyen d'un élément plus familier, la taille d'un cheveu
humain équivaut a environ 70 microns de diamétre.

? Aux fins du présent rapport, la fumée est définie par I'’American Society of Heating, Refrigeration ans
Air Conditioning Engineers comme étant de petites particules solides ou liquides, ou les deux, produites
par la combustion incomplete de substances organiques, comme le tabac, le bois, le charbon, I'huile et
d’autres matieres carbonées. Le terme « fumée » s’applique a un mélange de produits solides, liquides et
gazeux, bien que la documentation technique fasse la distinction entre des composants comme de la suie
ou des particules de carbone, des cendres fines, des cendrées, des matieres goudronneuses, des gaz non
briilés et des produits de combustion gazeux. Les particules de fumée varient en taille, les plus petites
étant inférieures a 1 micron. La moyenne se situe souvent entre 0,1 et 0,3 micron.
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coupe un autre. Chacun des trois groupes de conditionnement d’air peut étre arrété
individuellement afin qu’on puisse déterminer lequel des trois est a I'origine de la fumée. Pour
arréter les groupes de conditionnement d’air, on regle le systeme de ventilation sur MANUAL,
puis on coupe le groupe de conditionnement d’air approprié sur le tableau de commande du
systéme de ventilation. Il s’ensuit que la vanne de régulation de débit du groupe de
conditionnement d’air en question se ferme. Si la fumée diminue, la source d’air de prélevement
du groupe de conditionnement d’air peut étre coupée, et la vanne d’isolement respective peut
étre ouverte.

1.6.3 Mode amerrissage forcé

En cas d’amerrissage forcé, on peut configurer I'avion pour cet amerrissage en actionnant le
bouton-poussoir DITCHING situé a la droite du tableau de commande de pressurisation cabine,
sur le tableau de commutation supérieur. Lorsqu’il est enfoncé, ce bouton envoie un signal au
controleur du systeme de ventilation, lequel commande alors les divers systemes pour préparer
I'avion a un amerrissage forcé. L'altitude cabine existante est maintenue au cours de la descente
jusqu’a ce que la pressurisation de 'avion atteigne une différence de 0, ou jusqu’a ce que l'avion
descende a 2 500 pi, altitude a laquelle les groupes de conditionnement d’air sont arrétés. Pour
maintenir I'étanchéité du fuselage, les portes d’air dynamique des groupes de conditionnement
d’air, la vanne de régulation échappement et les clapets a venturi de I'avionique et du tunnel
arriere sont fermés.

L’examen de I'épave de SR 111 a révélé qu'un groupe de conditionnement d’air avait été arrété.
Aucun des autres composants dont on s’attendait qu’ils soient fermés si le mode DITCHING
avait été sélectionné n’a été découvert dans la configuration amerrissage forcé. Voila qui
indiquerait que le bouton-poussoir DITCHING n’avait pas été enfoncé; toutefois, il n’a pas été
possible de déterminer quels effets I'incendie aurait pu avoir sur I'état de service du systéme
associé.

1.6.4 Systeme de vol automatique

Le MD-11 est équipé d"un systeme de vol automatique (AFS) qui fait partie intégrante du
systéeme de pilotage automatique et manuel de 'avion. Le systeme AFS comprend deux
calculateurs de commandes de vol (FCC) a deux voies, deux pilotes automatiques intégrés, des
directeurs de vol (FD), une automanette et des commandes de réglage moteur. Il est toujours
possible de contourner manuellement les commandes de vol automatique et I'automanette.

Le matériel du systéeme AFS se compose de deux FCC, d'un panneau des commandes de vol
(FCP) a deux voies, d'un tableau de commande du systeme AFS, d'une servocommande de
limite de sortie des volets en duplex, d'une servocommande de sensation artificielle de la
gouverne de profondeur en duplex, d"une servocommande de I'automanette en duplex et de
deux transducteurs de restitution des efforts des volants de pilotage. Le systeme AFS assure un
atterrissage automatique de catégorie IIIB opérationnel méme en cas de panne ainsi que la
course a l'atterrissage, un dispositif de détection et d’avertissement de cisaillement du vent
intégré au pilote automatique (AP), un FD et un moyen d’annulation du guidage a
I'automanette.
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Le panneau des commandes de vol, situé sur le tableau de commande de 'auvent, assure
l'interface entre I'équipage de conduite, le systeme AFS et le systeme de gestion de vol (FMS). Le
systeme AFS integre la vitesse et les caractéristiques de protection de la trajectoire de vol qui
contournent automatiquement les commandes de vitesse ou de trajectoire de vol sélectionnées,
ou les deux, pour éviter une survitesse ou une sous-vitesse.

Chaque FCC a deux voies possede justement deux voies qui fonctionnent de fagon similaire.
Chaque voie possede deux processeurs centraux qui surveillent continuellement 1'état de 'autre
voie. Une anomalie détectée dans la voie qui est en service débranche automatiquement la
fonction en question. Par exemple, une anomalie du pilote automatique se traduira par le
débrayage de ce dernier. Si cela devait arriver, le circuit d’avertissement de débrayage du pilote
automatique ferait clignoter une alerte rouge « AP OFF » sur 'annonciateur de mode de vol et
entendre un avertissement sonore cyclique (klaxon). On peut couper le klaxon, apres au moins
un cycle de fonctionnement de sa tonalité, en appuyant sur I'un ou I'autre des interrupteurs de
débrayage du pilote automatique se trouvant sur la poignée extérieure des volants de pilotage
ou en réembrayant le pilote automatique.

Chaque FCC recoit ses entrées des sources suivantes :

. les centrales inertielles de référence 1, 2, 3 (IRU-1, -2, -3);
. les calculateurs de données aérodynamiques 1, 2 (ADC-1, -2);
. les radioaltimetres 1, 2 (RA-1, -2);

* les deux systemes d’atterrissage aux instruments (ILS), les calculateurs de gestion de
vol 1, 2 (FMC-1, -2);

e les trois modules de commande moteur des régulateurs automatiques a pleine
autorité redondante (FADEC), les données des capteurs de commande de vol, les
références sélectionnées a partir du panneau des commandes de vol;

e  d’autres renseignements, comme le signal de référence air-sol, la position du train
d’atterrissage et des volets.

Les FCC envoient des signaux numériques au systeme de visualisation électronique (EIS) pour
affichage, et des signaux de commande aux actionneurs pour la commande en tangage, en
roulis et en lacet ainsi que pour la commande de la poussée des moteurs.

1.6.5 Systeme de visualisation électronique

L’EIS du MD-11 comprend six écrans d’affichage (DU) montés sur le tableau de bord. Les écrans
1, 2 et 3 se trouvent sur le coté gauche; les écrans 4, 5 et 6 se trouvent sur le c6té droit (voir
Figure 11). Les écrans d’affichage du commandant de bord (écrans 1, 2 et 3) recoivent les
renseignements a afficher du module électronique d’affichage (DEU) 1, tandis que les écrans
d’affichage du copilote (écrans 4, 5 et 6) recoivent des renseignements du DEU 2. Le DEU 3
(auxiliaire) est continuellement disponible comme écran de reléve et il peut étre sélectionné par
I'un ou I'autre des pilotes par I'intermédiaire du tableau de sélection d’entrée des sources du
systeme EIS.
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Les écrans d’affichage 1 et 6 affichent normalement les renseignements de vol primaires, comme
le cap, I'assiette, la vitesse, la pression barométrique et la hauteur radioaltimétrique, la vitesse
verticale, I'écart vertical et latéral, les limites d'utilisation de ’avion, les configurations et les
modes de vol.

Les écrans d’affichage 2 et 5 sont normalement des écrans d’affichage de navigation. L’écran
d’affichage de navigation présente les quatre modes d'utilisation suivants :

*  Le mode MAP affiche le plan de vol actif par rapport a la position et au cap de 'avion
sous la forme d'une représentation graphique; c’est le mode normalement utilisé pour
la navigation avec le FMS.

*  Lemode PLAN affiche le plan de vol seulement, la maquette de I'avion étant centrée
sur le prochain point de cheminement.

* Lemode VOR affiche une rose des vents, deux aiguilles de relevement (pour les
radiophares non directionnels (NDB) et les radiophares omnidirectionnels a tres
haute fréquence (VOR), un indicateur d’écart de route (pour la navigation et les
approches VOR), des caps, la vitesse-sol, la vitesse vraie (TAS), la distance déterminée
par un équipement de mesure de distance et des renseignements météorologiques; ce
mode sert habituellement a la navigation et aux approches classiques (NDB et VOR).

*  Lemode APPR affiche la méme information que le mode VOR, sauf que la source de
la route est un récepteur ILS plutdt qu'un VOR; ce mode sert aux approches ILS sur
faisceau avant et sur faisceau arriere.

Tous les modes affichent des renseignements sur le vent, 'heure et le prochain point de
cheminement.

L’écran d’affichage 3 est normalement réservé a l'affichage des indications moteur et des alertes
(EAD), lesquelles renferment des renseignements comme le rapport de pression (EPR), la
température des gaz d’échappement, N,*, N,*, le débit de carburant et les messages d’alerte.
L’écran d’affichage 4 sert a I'affichage du systeme, lequel montre normalement les données
secondaires du moteur (c.-a-d., température, pression et quantité d’huile moteur), ou les pages
synoptiques des systémes de bord™. Les pages synoptiques affichent la configuration et Iétat
des systemes hydraulique, électrique, de ventilation et de carburant. Elles comprennent aussi
une page de configuration, une page d’indications diverses, une page d’état du systeme et une
page conséquence (voir le tableau 6).

» N, est la vitesse de rotation du compresseur basse pression (BP) et de la turbine basse pression.
* N, est la vitesse de rotation du compresseur haute pression (HP) et de la turbine haute pression.
* Une page synoptique renferme un résumé détaillé de I'état d'un systeme de bord donné, montrant

toutes les indications normales ou anormales, telles qu’elles sont visualisées a 1'écran d’affichage du
systéme (SD).
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L’alimentation électrique est assurée par le bus de courant alternatif (c.a.) d'urgence de gauche
de 115 volts (V) pour les écrans d’affichage 1 et 3, par le bus® c.a. d’urgence de droite de 115V
pour les écrans 4, 5 et 6, et par le bus 1 de 115 V c.a. pour I'écran 2. Si les trois alternateurs
entrainés par moteur devaient tomber en panne, les écrans d’affichage 1 et 3 recevraient
automatiquement leur alimentation électrique de la batterie de I'avion. Lorsque l'alternateur
éolien est déployé et réglé au mode électrique, les écrans 1, 3, 4, 5 et 6 peuvent étre alimentés, et
la charge de la batterie de 'avion sera maintenue.

Siles données d’information de vol allant a I'écran d’affichage ne sont pas valides, ces données
sont retirées de I'écran et remplacées par un « X » rouge ou jaune couvrant la zone des données
supprimées. Un « X » rouge nécessite une mesure immédiate de I'équipage de conduite pour
qu’il rétablisse les données perdues. Si le « X » est jaune, I'équipage de conduite peut décider de
retarder le rétablissement des données. La panne d'un DEU est indiquée par un « X » rouge
affiché sur toute la surface de I'écran. La perte de I'alimentation électrique a un écran d’affichage
se traduit par un écran vide. La perte de tout écran d’affichage amene la reconfiguration
automatique des écrans qui restent. Le circuit logique de priorité utilisé pour la reconfiguration
consiste a maintenir un écran principal de vol (PFD) disponible en tout temps. En effet, si
seulement un écran d’affichage fonctionnait, ce serait I'écran principal de vol. En cas de
défaillance du circuit logique de priorité, I'avant-dernier écran d’affichage en service afficherait
les indications moteur et les alertes.

1.6.6 Systeme de gestion de vol P

Le FMS sert a la planification du vol, a la navigation, a la gestion des performances, au guidage
de I'avion et au suivi de la progression du vol. Il fournit a 'équipage de conduite un moyen de
sélectionner divers modes de commande de vol par I'intermédiaire du panneau des commandes
de vol, et il permet d’entrer des plans de vol et d’autres données par l'intermédiaire du bloc de
commande et d’affichage multifonctions (MCDU) (voir Figure 11). La progression du vol est
suivie par I'intermédiaire du MCDU et du systeme EIS.

Apreés I'entrée des données par I'équipage de conduite, les FMC générent un profil de trajectoire
de vol, par exemple, de I'aéroport d’origine a I'aéroport de destination. Le FMC guide alors
'avion le long de ce profil en fournissant des commandes en roulis, des demandes de mode, des
vitesses et des altitudes cibles ainsi que des commandes en tangage (pendant que 1'avion est

« sur la trajectoire » pendant la descente) aux calculateurs de commande de vol.

La base des données de navigation du FMC comprend la plupart des renseignements
disponibles aux pilotes a partir des cartes de navigation et des cartes d’approche. Le plan de vol
qui avait été entré dans le FMS avant le départ de I'aéroport JFK, a New York, ne comprenait pas
I'aéroport international de Halifax. Par conséquent, lorsque les pilotes ont décidé de se dérouter
et d’atterrir a 'aéroport de Halifax, il aurait fallu reprogrammer quelque peu le FMS. Avant que
les pilotes puissent sélectionner une approche aux instruments a partir de la base de données du
FMC, il fallait programmer la nouvelle destination de Halifax dans le FMS.

* Le rapport désigne les bus d'urgence de gauche et de droite de 115 V c.a. de bus c.a. d'urgence de
gauche et de droite.
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Figure 11 : Poste de pilotage du MD-11

BUREAU DE LA SECURITE DES TRANSPORTS 33



RENSEIGNEMENTS DE BASE

Le MD-11 n’est pas certifié pour exécuter des approches sur faisceau arriere au moyen du FMS.
Le FMS empéche I'affichage et la sélection d’approches sur faisceau arriere a partir de la base
des données de navigation. Des moyens de navigation et d’approche sont a la disposition de
'équipage de conduite.

1.6.7 Avertissements et alertes

Le systéme d’alerte du MD-11 comprend le voyant d’avertissement principal et le voyant de
mise en garde principal sur I'auvent. Les alertes sont affichées dans le poste de pilotage sur
I'écran EAD, sur I'écran d’affichage du systeme, ou les deux. Les alertes sont classées selon
quatre niveaux (3, 2, 1 et 0) et elles sont présentées en trois colonnes dans le tiers inférieur de
I'écran d’affichage des indications moteur et des alertes.

Les alertes de niveau 3 (rouge) indiquent des conditions opérationnelles d"urgence qui
nécessitent 'attention immédiate de I'équipage de conduite et des mesures correctives ou
compensatoires immédiates de la part des pilotes. Toutes les alertes de niveau 3 sont
accompagnées d'un avertissement sonore. Les alertes de niveau 2 (jaune) indiquent des
conditions anormales d'un systeme opérationnel qui nécessitent I'attention immédiate de
I'équipage de conduite et une mesure corrective ou compensatoire subséquente de la part des
pilotes. Les alertes de niveau 1 (jaune) peuvent nécessiter une mesure d’entretien avant le
décollage, une inscription dans le carnet de bord, ou la confirmation de la configuration désirée
d’un systeme. Une alerte jaune de niveau 1 en vol peut nécessiter une mesure de la part de
I'équipage de conduite des qu’elle se manifeste et elle nécessite une inscription dans le carnet de
bord de I'avion. Les alertes de niveau 0 (cyan) indiquent habituellement de I'information sur
I'état des systemes de bord ou des systemes opérationnels.

Si un systeme génere une alerte ou un avertissement, le bouton pertinent sur le tableau de
commande d’affichage du systeme (SDCP) s’allume, ce qui permet aux pilotes d'identifier de
quel systéme il s’agit. En appuyant sur le bouton lumineux du systeme en question sur le SDCP,
on fait apparaitre la page synoptique du systeme en question sur I'écran du systéme (SD), ce qui
éteint le bouton lumineux, I'avertissement principal et les voyants de mise en garde, s'ils
s’étaient allumés. Le tableau 6 montre les boutons lumineux disponibles et leur page synoptique

connexe.
Tableau 6 : Boutons lumineux et pages synoptiques des systemes connexes
Bouton lumineux Page synoptique des systemes connexes
ENG moteur
HYD systeme hydraulique
ELEC systeme électrique
AIR systéeme de ventilation
FUEL systéme carburant
CONFIG commandes de vol et train d’atterrissage
MISC alertes et conséquences pour divers systémes
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Le FDR a révélé que la page synoptique du systeme de ventilation (page Air) avait été
sélectionnée par les pilotes entre 1 h 11 min 49 s et 1 h 12 min 52 s, peu apreés qu'une odeur
inhabituelle eut été décelée pour la premiere fois dans le poste de pilotage. Cette page affiche le
fonctionnement des collecteurs du systeme de ventilation, les températures des gaines, les
températures de zone, les détecteurs de fumée et de chaleur dans les soutes, les affichages de
pressurisation, l'affichage de I'air de prélevement et les affichages des groupes de
conditionnement d’air. Outre la sélection de la page Air de I'équipage de conduite, le FDR
enregistre seulement les données suivantes qui sont potentiellement reliées : groupes de
conditionnement d’air 1, 2 et 3 OFF, chaleur dans la soute avant et la soute arriére, air de
prélevement 1, 2 et 3 OFF, avertissement de la pressurisation cabine et avertissement sur
l'altitude cabine. Le FDR n’enregistre pas les températures individuelles des gaines ou des
zones, les signaux de fumée dans la cabine et dans les toilettes, ni aucun autre signal d’'un
systéme qui est affiché sur le SDCP.

1.6.8 Instruments de secours ™'

Deux instruments de secours (un qui affiche l'assiette de I'avion et un autre qui affiche I'altitude
et la vitesse de 1'avion) sont situés au centre de la partie inférieure du tableau de bord, a la
disposition du commandant de bord ou du copilote (voir Figure 11). Une alimentation électrique
indépendante autonome n’avait pas été prévue pour les communications ou la navigation
électronique de secours, et elle n’était pas exigée par la réglementation.

L’'indicateur d’assiette de secours (SAI), parfois appelé horizon gyroscopique, fournit une
référence verticale stabilisée qui rend possible la surveillance visuelle de 1'assiette de I'avion en
tangage et en roulis par rapport au plan horizontal. Le SAI de SR 111 était un instrument
autonome, et I'alimentation électrique était assurée par le bus batterie de I'avion. Un drapeau
d’avertissement s’affiche sur la face de I'instrument si I'alimentation électrique arrivant a ce
dernier est interrompue ou supprimée, ou si la vitesse de rotation du gyroscope ralentit a une
valeur prédéterminée sous laquelle le gyroscope ne tourne pas suffisamment vite pour fournir
une information fiable.

L’altimetre et I'anémometre de secours sont combinés en un seul instrument. Ils sont branchés
au circuit de prise dynamique auxiliaire et de prise statique secondaire, et ils ne nécessitent
aucune alimentation électrique pour remplir leur fonction; le vibreur a besoin de courant pour
empécher les aiguilles de coller.

L’alimentation principale de I'éclairage intégré ®"® des deux instruments de secours était
fournie par le bus 1 de 115 V c.a. (phase B) par I'intermédiaire du disjoncteur B-523 (étiqueté
MAIN & PED INSTR PNL LTG), situé a la position A-13 sur le tableau de distribution principal
inférieur. Le cablage de I'éclairage intégré du circuit d’alimentation électrique principal court
sous le plancher du poste de pilotage et ne traverse aucun endroit oit des dommages causés par
la chaleur” avaient été observés; par conséquent, il n'y a aucune raison de soupconner que

" Les dommages causés par la chaleur se définissent comme des dommages causés par une exposition a
des températures relativement élevées, notamment celles associées a la carbonisation, a la fusion, au
rétrécissement et au ternissement des matériaux en raison de la chaleur.
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'éclairage avait cessé de fonctionner. L’alimentation électrique de secours pour I'éclairage
intégré était fournie par le bus c.a. d'urgence de gauche.

Un compas magnétique de secours, a lecture directe (voir Figure 11) est installé dans le poste de
pilotage devant le panneau supérieur, sur le montant central du pare-brise. L'instrument n’a
besoin d’aucune alimentation électrique pour bien fonctionner. L’alimentation électrique
destinée a I'éclairage du compas ®'" était fournie par le bus 1 de 28 V en courant continu (c.c.).
L’'interrupteur d’éclairage du compas se trouve sur le tableau de commutation supérieur, pres
du compas. Le compas de secours est normalement maintenu en position rangée, et 1'éclairage,
éteint. Comme c’est le cas pour tous les compas magnétiques a lecture directe, I'exactitude de
lI'instrument a bord du MD-11 se dégrade lorsque I'avion accélere ou décélere et qu’il ne se
trouve pas en vol rectiligne en palier.

1.6.9 Systemes de télécommunication

1.6.9.1 Généralités P17

Pour les communications extérieures, les avions MD-11 de Swissair sont équipés de cinq radios
distinctes en plus d’une radio a tres haute fréquence (VHF) portative en cas d'urgence, qui est
rangée dans un support monté sur la paroi arriere du poste de pilotage. Les cinq radios
comprennent trois radios VHF et deux radios a haute fréquence (HF), toutes commandées par
les panneaux radio montés sur le pylone arriere, entre les deux siéges des pilotes.

Les communications phoniques internes entre les pilotes se font directement de vive voix ou par
les micros-rails fixés aux casques d’écoute. Chaque masque a oxygene d’équipage de conduite
comprend un microphone intégré qui est actionné au moyen d'un commutateur d’émission a
bascule. Une position du commutateur sert aux communications internes, et 'autre position sert
a émettre sur les radios VHF et HF extérieures. Un autre moyen de communication interne est
assuré par I'intermédiaire d'un interphone de vol qui relie tous les postes des agents de bord et
le poste de pilotage ainsi qu'un systéme de sonorisation cabine (PA) qui permet aux pilotes et a
I'équipage de cabine de s’adresser aux passagers se trouvant dans la cabine et dans les toilettes.

Le bruit ambiant a l'intérieur d'un MD-11 pendant le vol de croisiere a haute altitude est
suffisamment faible pour que les pilotes n’aient habituellement pas besoin de se servir des
casques d’écoute et des micros-rails pour les communications internes. La politique de Swissair
exige des équipages de conduite qu’ils utilisent cet équipement pour les vols se déroulant sous
15 000 pi. Dans certains pays, les exigences réglementaires imposent 1'utilisation de cet
équipement sous certaines altitudes. Par exemple, la FAR 121.359(g) des Etats-Unis impose leur
utilisation sous 18 000 pi aux avions équipés pour enregistrer des signaux audio ininterrompus
recus d'un micro-rail ou d’'un microphone de masque a oxygene, conformément a la FAR
25.1457(c)(5). Le Reéglement de I'aviation canadien (RAC) (voir le RAC 625.33 II (5)) exige leur
utilisation sous 10 000 pi.

(DIT1-11)

1.6.9.2 Systeme d'interphone

L’avion était équipé d'un systeme d’interphone pour faciliter la communication entre les
membres d’équipage de 'avion. Dans les MD-11 de Swissair, les combinés téléphoniques, les
boutons d’appel et les interrupteurs de réinitialisation sont installés a neuf postes dans tout
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I'avion : un dans le poste de pilotage et un a chaque poste d’agent de bord. Des appels peuvent
étre faits a partir de n'importe quel poste d’agent de bord vers le poste de pilotage, du poste de
pilotage a n'importe quel poste d’agent de bord ou a tous ces postes, et de n'importe quel poste
d’agent de bord a n'importe quel autre poste d’agent de bord ou a tous ceux-ci.

Le systéeme d’interphone fournit des signaux visuels et sonores pour alerter les membres
d’équipage lors d'un appel a poste. Une alerte visuelle est fournie par I'allumage des voyants
d’indication sur les interrupteurs de réinitiatilisation. Dans la cabine, il y a une alerte visuelle
additionnelle par l'intermédiaire de voyants d’appel roses. A I'écran d’affichage principal des
appels de la zone connexe, ces voyants s’allumeraient pour indiquer le début d'un appel entre le
pilote et 'agent de bord ou entre un agent de bord et un autre agent de bord. Lorsque le bouton
d’appel est enfoncé, deux carillons électromécaniques, un au-dessus du poste de I'agent de bord
de gauche et un au-dessus de celui de droite, font entendre un seul coup de carillon.

Toutes les conversations a l'interphone dans la cabine sont enregistrées sur une seule voie de
I'enregistreur de la parole dans le poste de pilotage (CVR). L’enregistrement du CVR n’indique
pas quel poste était utilisé.

1.6.9.3 Systéme d'échange de données techniques avion-sol en temps réel

L’avion était équipé d'un systeme d’échange de données techniques avion-sol en temps réel
(ACARS), lequel est une liaison de communications numériques bidirectionnelles entre 'avion et
les centres d’exploitation aérienne de I'exploitant. Habituellement, lorsqu’un avion se trouve a
portée d'une radio VHF d’une station au sol, '’ ACARS se sert de la radio VHF 3 de I'avion pour
communiquer par l'intermédiaire d'un réseau ®'"''?.

L’ACARS commute automatiquement pour communiquer par l'intermédiaire du systeme de
communication par satellite (SATCOM) ®"""? lorsque I'avion est hors de portée des stations
VHF au sol, que la couverture VHF est interrompue a cause de la saturation du systeme, ou
que la radio VHF 3 dans I'avion est commutée en mode phonique. Lorsque la couverture VHF
est disponible, la voie VHF est le principal moyen de communication pour I'échange des
données. Le systeme SATCOM fournit aussi un service téléphonique par satellite a tous les
occupants de I'avion.

L’ACARS fournit un moyen de signaler automatiquement de I'information de vol, comme les
parametres moteurs et les données de chargement, et de suivre les mouvements de l'avion,
comme les heures de décollage et d’atterrissage. Les pilotes peuvent aussi utiliser ' ACARS pour
obtenir des renseignements, comme des rapports météorologiques, et pour échanger des
messages a structure non imposée.

Le principal fournisseur de services de Swissair pour ' ACARS était la Société internationale de
télécommunications aéronautiques (SITA). Toutes les communications a destination et en
provenance de l'avion par I'intermédiaire de la SITA étaient acheminées par le systéme hote
Swissair de la SITA a Zurich. Lorsque la SITA n’était pas en mesure d’assurer la couverture, elle
sous-traitait a la société Aeronautical Radio Inc. (ARINC), qui est le principal fournisseur de
services aux Etats-Unis, ainsi qu’a I'Organisation internationale des télécommunications mobiles
par satellites INMARSAT) pour la couverture par satellite.
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1.6.10 Systeme électrique
1.6.10.1  Généralités

L’alimentation électrique principale normale est produite par trois alternateurs a entrainement
intégré (IDG) entrainés par moteur. Un alternateur de groupe auxiliaire de bord (APU) sert aussi
de source d’alimentation électrique de reléve pour certaines phases du vol ou au sol. Les trois
IDG alimentent leurs bus d’alternateur respectifs28 qui, a leur tour, fournissent du courant
électrique a plusieurs sous-bus situés dans tout 'avion. La distribution de I'alimentation
électrique se fait normalement de fagon automatique; toutefois, si c’est nécessaire, les pilotes
peuvent commander le systéme électrique manuellement au moyen de commandes situées sur
le panneau de commutation supérieur ®'"',

Les définitions suivantes sont utilisées dans tout le rapport. Elles sont fondées sur la norme
aérospatiale AS50881, rév. A, intitulée Wiring Aerospace Vehicle (cablage des véhicules
aérospatiaux) de la Society of Automotive Engineers (SAE) :

*  Fil : conducteur métallique unique, plein ou multibrins, congu pour transporter le
courant dans un circuit électrique, mais n’ayant aucun revétement, aucune gaine ni
aucun blindage métallique. Aux fins du présent rapport, « fil » renvoie a un
« conducteur électrique isolé ».

*  Cable : deux fils ou plus enfermés dans un revétement commun, ou deux fils ou plus
torsadés ou moulés ensemble sans un revétement commun, ou un fil ayant un
blindage métallique ou un conducteur extérieur.

*  Faisceau de fils : n'importe quel nombre de fils ou de cables acheminés et soutenus
ensemble sur une certaine distance a lI'intérieur de I'avion.

*  American Wire Gauge (AWG) : calibre normalisé de taille de conducteurs a fil non
ferreux. Le terme « Gauge » est fondé sur le diametre. Plus le numéro de calibre est
élevé, plus petit est le diametre et plus mince est le fil.

1.6.10.2  Alternateur éolien ®"™

L’alternateur éolien est une turbine mue par I'air dynamique et qui entraine un alternateur. Cet
alternateur est déployé manuellement au moyen d’'un levier situé dans le poste de pilotage; une
fois qu'il est déployé, il ne peut étre rentré en vol. L’alternateur éolien est situé sur le coté
inférieur droit du fuselage, a la droite des trappes de 'atterrisseur avant.

Lorsqu’il est déployé, I'alternateur éolien fournit automatiquement de I'énergie hydraulique aux
gouvernes en alimentant en courant électrique la pompe hydraulique auxiliaire 1. Au moyen
d'un commutateur situé sur le tableau de commande du systeme électrique, les pilotes peuvent
faire passer 'alternateur éolien a un mode de fonctionnement électrique. Ce faisant, I'alternateur
éolien fournit I'alimentation électrique de secours qui fait fonctionner les instruments et

* Un bus électrique est un point de distribution de I'alimentation auquel un certain nombre de circuits
peuvent étre raccordés. Il peut se composer d'une bande métallique massive dans laquelle un certain
nombre de bornes sont installées, ou ce peut étre un morceau de fil.
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I'équipement de communication. Dans cette configuration, 1'alimentation électrique n’est plus
envoyée a la pompe hydraulique auxiliaire 1; en I'absence de I'alimentation principale, cette
pompe cesse de fonctionner.

Sur I'avion en question, l'alternateur éolien était rangé au moment de I'impact. Il n’'y aurait eu
de raison de déployer l'alternateur éolien que si I'alimentation électrique ou hydraulique, ou les
deux, n'étaient pas assurées par d’autres sources. L'information obtenue de 'examen des divers
composants de systeme indique qu’au moment de I'impact une alimentation électrique et une
énergie hydraulique étaient fournies par d’autres sources que I'alternateur éolien.

1.6.10.3  Isolement de l'alimentation électrique de secours

Afin d’isoler la source de fumée, on peut délester a tour de role l'alimentation électrique des bus
électriques au moyen d'un sélecteur SMOKE ELEC/AIR a quatre positions, situé sur le tableau
de commutation électrique supérieur (voir Figure 11). Ce sélecteur permet d’isoler des systemes
électriques ou de conditionnement d’air qui pourraient étre la source d’émanations ou de
fumée.

Le sélecteur doit étre enfoncé, puis tourné dans le sens horaire pour se déplacer a la position
suivante. Le sélecteur ne peut étre tourné dans le sens antihoraire. A mesure que le sélecteur est
tourné, le courant électrique revient au systeme associé a la position précédente, avant que
l'alimentation électrique associée a la nouvelle position du sélecteur soit coupée. Si le sélecteur
est tourné jusqu’a la position NORM, toute I'alimentation électrique des trois systemes
d’alternateur revient, et les trois systémes de conditionnement d’air sont rétablis.

1.6.10.4  Tableaux de distribution du poste de pilotage

Il y a neuf tableaux de distribution distincts dans le poste de pilotage; les cinq tableaux les plus
pertinents dans le cadre de la présente enquéte sont le tableau de distribution supérieur, les
tableaux de distribution avioniques supérieur et inférieur et les tableaux de distribution
principaux inférieur et supérieur (voir Figure 12). Les quatre autres tableaux sont les tableaux de
distribution de la console du commandant de bord et du copilote, le tableau supérieur central de
distribution de I'éclairage intégré et le tableau de distribution inférieur pour la maintenance.

Le tableau de distribution supérieur renferme le cablage pour les six bus suivants :
] bus batterie de 28 V c.c.;
*  bus permanent de batterie de 28 V c.c.;
*  bus d’'urgence c.a. de gauche et de droite;

*  bus d’urgence c.c. de gauche et de droite”.

* Le rapport désigne les bus de 28 V c.c. d'urgence de gauche et de droite de bus c.c. d'urgence de
gauche et de droite.
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Vue vers I'avant du poste de pilotage

: 7

Tableau supérieur 1313

Eclairage intégré

[mlw]

Co.r;.sole du Coﬁsole du

commandant de bord copilote

Tableaux avioniques
inférieur et supérieur

Tableau inférieur
pour la maintenance

S Tableau principal supérieur
Tableau principal inférieur .
P Poste de I'observateur de droite

Figure 12 : Tableaux de distribution dans le poste de pilotage
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Le tableau de distribution avionique supérieur renferme le cablage des sept bus suivants :

. buslet3del1l5V ca,;
. buslet3de28V c.c,;
. bus 1, 2 et 3 des instruments de 28 V c.a.

Le tableau de distribution avionique inférieur renferme le cablage des deux bus suivants :

. bus2de 28V c.c,;
. bus de mise a la masse de 28 V c.c.

Les disjoncteurs du bus de mise a la masse de 28 V c.c., installés sur le tableau de distribution
avionique inférieur, étaient tous des disjoncteurs de 0,5 ampere (A) utilisés pour I'indication et le
controle de leurs disjoncteurs respectifs a distance. Le bus 2 de 28 V c.c. comprenait trois
disjoncteurs de 3 A et un disjoncteur de 5 A. Un fil de raccordement provenant du c6té secteur
du disjoncteur « SLAT CONTROL PWR B », qui était un disjoncteur de 3 A, était utilisé pour
fournir une tension de 28 V c.c. a des relais de commande RDB par I'intermédiaire d'un
disjoncteur de 1 A. Les quatre disjoncteurs d’alimentation électrique triphasée de 115V c.a., 15 A
du RDB étaient installés dans le tableau de distribution avionique inférieur.

Les tableaux de distribution principaux supérieur et inférieur renferment le cablage des bus de
115V caa.etdesbus1,2,3de 28 V c.c.

La norme utilisée par I'avionneur pour identifier les disjoncteurs consistait a donner une lettre a
chaque rangée et un numéro a chaque colonne. Cette facon de faire permettait de localiser
chaque disjoncteur sur le tableau.

1.6.10.5  Fils d'alimentation des bus du tableau de distribution supérieur

Ces fils d’alimentation étaient acheminés par cinq guide-fils installés le long du c6té droit du
fuselage a partir du compartiment avionique et ils remontaient a peu pres a mi-hauteur le long
de la paroi latérale du fuselage. Dans le poste de pilotage, a I'extérieur des guide-fils, les fils
d’alimentation de bus étaient fixés individuellement a des supports de fils qui étaient attachés a
la structure de I'avion par des entretoises en nylon. Les fils individuels étaient réunis ensemble
tout juste avant d’entrer par le c6té droit du tableau de distribution supérieur. Le tableau 7
décrit les fils d’alimentation de bus.

1.6.10.6  Fils d'alimentation de bus du tableau de distribution avionique supérieur et inférieur

Les fils d’alimentation des bus de 115 V c.a. proviennent du compartiment central des
accessoires, et les fils d’alimentation des bus de 28 V c.c. proviennent du compartiment
avionique. Les trois fils d’alimentation de bus des instruments de 28 V c.a. proviennent des
transformateurs des instruments qui sont montés sur la face arriere de la paroi du poste de
pilotage. L’alimentation électrique principale de ces transformateurs est fournie par les bus 1, 2
et 3 de 115V c.a. par l'intermédiaire du tableau de distribution principal inférieur.
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Tableau 7 : Fils d’alimentation de bus du tableau de distribution supérieur

Alimentation Bus c.a. Bus batterie | Bus c.a. Bus c.c. Bus c.c.
de bus d'urgence de |etbus d’urgence de |d'urgence d’urgence
droite, phases | permanent gauche de droite de gauche
A,BetC de batterie de
28V c.c.
Numéro de ABS9208 ABS9206 ABS9205 ABS9206 ABS9205
faisceau de fil
Lettres des ALB ALN ALC ALP ALE
chemins de cable
Calibre des fils |3 - #8AWG 1-#8AWG [1-#10AWG |1-#6AWG [1-# 6AWG
1- #6AWG
Fonction Bus d'urgence |Bus batterie |Bus Bus Bus
de droite de et bus d'urgence de |d'urgence d'urgence
115V ca,, permanent gauche de de droite de |de gauche
phases A, B de batterie de | 115V c.a. 28V c.c. de 28 V c.c.
etC 28 V c.c.

Tous les fils d’alimentation de bus qui alimentent le tableau de distribution avionique sont
acheminés vers 'avant par le coté arriere droit de la paroi du poste de pilotage et ils passent par
un trou derriére I'office 2, puis a l'intérieur vers les barres bus de distribution de I'avionique.

La radio de communications HF 1 nécessite une source d’alimentation électrique triphasée pour
pouvoir fonctionner. Il s’ensuit que deux fils d’alimentation supplémentaires du bus 1 de

115V c.a. (phases B et C) sont acheminés au disjoncteur de la radio de communications HF 1. De
meéme un fil d’alimentation additionnel du bus 2 c.c. est acheminé a deux disjoncteurs : le
disjoncteur AFCS MISC PNL LIGHTS et le disjoncteur PRIMARY HOR STAB TRIM. Le tableau 8
décrit les fils d’alimentation principaux de bus et indique les lettres de leur chemin de cables.

Tableau 8 : Fils d’alimentation des bus avioniques et lettres de chemin de cables

Fonction (Buslde [(Bus3de Bus 1 de |Bus 3 de [Bus Bus Bus
115V c.a. [115V c.a. 28 Vc.c. |28V c.c. |d'instrum. |d'instrum. |d'instrum.
1de 2 de 3de
28 V c.a. 28 V c.a. 28 V c.a.
Numéro (B110-7-8A |B110-22-8A |B117-3-8 [B117-1-8 |B108-5-16 |B108-7-16 |[B107-9-16
de fil
Lettres de |AEU AEV ASD ASE ASC ASC ASC
chemin de
cables
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1.6.10.7  Fils d’alimentation de bus des tableaux de distribution principaux supérieur et inférieur

Les tableaux de distribution principaux supérieur et inférieur recoivent I'alimentation électrique
des fils d’alimentation de bus qui sont acheminés a partir du compartiment avionique situé sous
le plancher; ces fils d’alimentation de bus n’étaient pas acheminés dans un endroit ot des
dommages causés par la chaleur ont été observés.

1.6.10.8  Identification, emplacement et acheminement des fils

Tous les fils installés par McDonnell Douglas dans le MD-11 sont identifiés par un numéro de fil
comprenant un caractere alphabétique suivi d'une chaine numérique (p. ex., B203-974-24). Le
caractere alphabétique désigne la partie de 'avion dans laquelle le fil est installé (voir la rubrique
1.6.1.3). Les six chiffres qui suivent constituent le numéro du fil; les deux derniers chiffres
indiquent le calibre du fil. Par conséquent, le fil B203-974-24 indique que le fil est installé dans la
partie B, que son numéro de fil est 203-974 et qu’il s’agit d"un fil de calibre 24 AWG. Un suffixe N
indique un fil de mise a la masse.

Habituellement, les fils qui sont installés dans un avion sont attachés ensemble en faisceaux que
'on appelle chemins de cables. Par conséquent, on peut identifier des fils individuels en
repérant le chemin de cables dans lequel ils se trouvent.

Dans le MD-11, chaque chemin de cables est identifié par un code de trois lettres, comme
«FBC », qui donne de I'information sur I'endroit ot le chemin de cables est acheminé dans
I'avion et de quelle facon.

*  La premiere lettre indique I'emplacement du chemin de cables dans I'avion. Les lettres
A, B, C, R, Q et S sont utilisées pour le poste de pilotage et le nez de 'avion. Les lettres
D, E et H renvoient a la partie du fuselage située sous le plancher. Les lettres F, G et |
renvoient a la cabine au-dessus du plancher. La lettre K identifie I'aile droite. La lettre
L identifie I'aile gauche. Les lettres T et V renvoient a 'empennage.

*  Ladeuxiéme lettre indique si le chemin de cables est enfermé dans un guide-fils ou s'il
s’agit d'un faisceau de fils ouvert. Les lettres V, W, Y et Z sont utilisées si le chemin de
cables est dans un guide-fils; toutes les autres lettres indiquent un faisceau de fils
ouvert. La deuxiéme lettre indique aussi la catégorie de brouillage pertinente des fils
dans le faisceau.

. La troisieme lettre identifie le chemin de cables comme tel.

Si c’est possible, le numéro de fil est marqué directement sur l'isolant extérieur de chaque fil;
autrement, le numéro de fil est apposé sur le fil au moyen d’étiquettes aux points de départ et
d’arrivée. Un fil pourrait avoir besoin de plusieurs lettres de chemin de cables pour que soit
décrit completement son acheminement dans I'avion.

Une fois que le numéro de fil est connu, il est possible d’utiliser la liste des fils du fabricant pour
déterminer ot le fil est installé dans I'avion. La liste des fils fournit aussi des renseignements sur
la composition du fil, sa longueur, ses points de départ et d’arrivée, la fonction du circuit et son
appartenance a un chemin de cables donné.
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1.6.10.9  Description des fils — Avion MD-11

1.6.10.9.1 Criteres de sélection des fils — Douglas Aircraft Company

Conformément a la FAR 25.869, le seul essai de certification requis pour les fils d’avion est I'essai
de combustion a 60° au bec Bunsen (voir la rubrique 1.14.1.2). Les constructeurs d’avions
exécutent habituellement des essais additionnels sur les fils pour satisfaire aux exigences de
fabrication et de la clientele, et ils choisissent les types de fil en fonction d"un équilibre entre les
caractéristiques des types de fil disponibles et I'application requise.

En 1976, Douglas Aircraft Company (Douglas) avait été informée par son fournisseur de fils que
le fil polyvalent qu’il fournissait pour le programme des gros-porteurs n’allait plus étre produit.
Douglas a alors lancé un programme d’évaluation des fils pour sélectionner un nouveau fil
polyvalent. L'examen comprenait une évaluation des divers types d’isolant de fil en ce qui avait
trait a leurs propriétés électriques, mécaniques, chimiques et thermiques, ainsi qu’a leurs
caractéristiques de résistance inhérente a la flamme et de production de fumée. L'évaluation a
débouché sur la sélection de deux types d’isolant : un isolant a I'éthylene-tétrafluoroéthylene
réticulé (XL-ETFE) modifié”, conformément a la spécification BXS7008 de Douglas et un isolant
a base de polyimide aromatique®, désigné polyimide dans le présent rapport, conformément a
la spécification BXS7007 de Douglas.

L’isolant en polyimide avait pour lui des caractéristiques de poids et de volume avantageuses.
Aussi, il offrait une meilleure résistance a 1'abrasion, aux coupures et au feu. Le polyimide ne
s’enflamme pas ni n’alimente la combustion. Les limites du polyimide, par contre, comprenaient
moins de résistance au cheminement d’arc® et moins de flexibilité que d’autres types d’isolant.
L’isolant en polyimide est une pellicule de couleur jaune qui est enveloppée sur le fil. Dans
certains cas, un revétement de résine polyimide aromatique modifiée avait été appliqué sur la
pellicule de polyimide pour constituer une couche de finition appropriée permettant de
marquer directement le numéro d’identification du fil sur ce dernier. Cette couche de finition est
d’une couleur jaune mat.

* Le XL-ETFE est produit par la modification de 'ETFE, puis par son irradiation.

*! 'isolant de type polyimide est souvent connu sous le nom commercial de KaptonMP lorsqu'il est
fabriqué par la société DuPont, et d’ApicalMP lorsqu'il est fabriqué par Kaneka High Tech Materials Inc.

% La circulaire consultative 25-16, Electrical Fault and Fire Prevention and Protection (protection et
prévention des incendies et des anomalies électriques) de la FAA, datée du 5 avril 1991, définit le
cheminement d’arc comme étant un phénomene dans lequel un trajet conducteur en carbone est formé a
travers une surface isolante. Ce chemin de carbone peut laisser passer du courant et créer un court-circuit.
Ce phénomene se produit normalement a la suite d'un arc électrique et il est aussi connu sous les noms de
cheminement d’arc de carbone, d’arc humide ou d’arc sec.
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En 1975, la FAA avait publié un Notice of Proposed Rulemaking (NPRM)> (avis de projet de
réglementation) indiquant que la densité optique™ spécifique d'un fil pour I'émission de fumée
serait une valeur de 15 (maximum) dans les 20 minutes suivant le début de I'essai. On s’attendait
a ce que cet avis de projet de réglementation soit adopté, mais on y a mis fin sans qu’il ne
modifie la réglementation existante. Toutefois, avant que 1'on ne mette fin a cet avis, les essais de
Douglas avaient montré que I'isolant en polyimide satisferait aux exigences de l'essai de densité
optique spécifique et que le XL-ETFE n’y satisferait pas.

Compte tenu des cotts et d’autres considérations, Douglas a choisi le XL-ETFE comme isolant
de fil polyvalent BXS7008 et s’est servi du XL-ETFE dans le DC-10. Au méme moment, I'isolant
en polyimide conforme a la spécification BXS7007 était sélectionné pour la cabine pressurisée,
principalement parce qu’il produisait moins de fumée lorsqu’il était exposé a la chaleur ou a la
flamme que le XL-ETFE. Le polyimide pouvait aussi étre utilisé dans des applications spéciales,
par exemple dans des endroits ot la température dépassait 150 °C (302 °F), tandis que le
XL-ETFE n’était pas coté pour ces températures.

Au début des années 1980, un probleme de sertissage a été découvert sur des fils isolés au
XL-ETFE et dont les conducteurs en cuivre étaient étamés. A cause de cette découverte, Douglas
a décidé d'utiliser des conducteurs recouverts de nickel, méme s’ils cotitaient plus cher. Par la
suite, le XL-ETFE n’était plus économique, et Douglas est passé aux conducteurs recouverts de
nickel et isolés au polyimide pour tous ses fils polyvalents.

En 1991, un programme d’évaluation des fils de la US Air Force a identifié un fil polyvalent
acceptable comme solution de rechange. Il s’agissait d"un isolant composite fait de
polytétrafluoroéthyléne-polyimide-polytétrafuoroéthylene (PTFE-PI-PTFE). La méme année,
Douglas a lancé un autre programme d’évaluation des fils, utilisant le fil polyvalent en
polyimide comme base de comparaison pour les essais d’autres types d’isolant de fil. Les essais
ont montré que l'isolant PTFE-PI-PTFE se comportait aussi bien ou mieux que I'isolant en
polyimide. Douglas a alors sélectionné l'isolant PTFE-PI-PTFE, conformément a la spécification
DMS 2426, comme son fil polyvalent en 1995.

Le tableau 9 montre les propriétés comparatives de quatre isolants de fil.

% Federal Register, vol. 40, n° 30, 12 février 1975.

* La densité optique spécifique est une mesure adimensionnelle de la quantité de fumée produite par
unité de surface d'un matériau qui est briilé.
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Tableau 9 : Propriétés comparatives des isolants de fil”

Classement relatif Plus désirable a moins désirable

1 2 3 4
Poids PI’ ETFE® COMP* PTFE’
Température PTFE COMP PI ETFE
Résistance a I'abrasion PI ETFE COMP PTFE
Résistance aux coupures PI COMP ETFE PTFE
Résistance aux produits chimiques PTFE ETFE COMP PI
Inflammabilité PTFE COMP PI ETFE
Production de fumée PI COMP PTFE ETFE
Flexibilité PTFE ETFE COMP PI
Fluage® (en température) PI COMP PTFE ETFE
Résistance a la propagation des PTFE ETFE COMP PI
arcs (cheminement d’arc)

a) PI - polyimide aromatique MIL-W-81381/7
b) ETFE - MIL-W-22759/16

c) COMP - MIL-W-22759/80-92 (PTFE-PI-PTFE)
d) PTFE - MIL-W-22759/80-92

1.6.10.9.2  Spécifications des fils du MD-11

Douglas a identifié les deux spécifications de fil polyvalent suivantes pour le MD-11 : BXS7007 et
BXS7008 (voir Figure 13). Ces spécifications de fil adoptent par référence, a moins d'indication
contraire, certains documents fournis par le gouvernement, y compris les spécifications et les
normes militaires, les normes fédérales et de I'industrie, et certaines spécifications de procédés et
de matériaux de Douglas. Les spécifications BXS57007 et BXS7008 renferment aussi les exigences
relatives au comportement et aux essais que les fils doivent respecter, en plus de celles qui sont
adoptées des documents référencés, y compris, par exemple, I'essai de combustion a 60°, exigé
par la FAR 25.869.

La spécification BXS7007 est intitulée « Wire, Electric, Copper & Copper Alloy, Polyimide Tape
Insulated, 600 volt » (fil, électrique, en cuivre et alliage de cuivre, isolé par un ruban en polyimide,
600 V). Cette spécification couvre les fils et les cables qui doivent répondre a toutes les exigences

% Tableau créé a I'origine par DuPont.

% Le fluage se produit avec le temps lorsqu’une piece ou un objet en plastique est soumis a une charge.
Une température élevée peut accentuer le fluage.
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pertinentes relatives au comportement et aux essais pour les calibres indiqués, comme le
définissent les normes MIL-W-81381, MIL-W-81381/12 et MIL-W-81381/14, ainsi que la norme
MIL-W-27500 et d’autres documents référencés, a moins d’indication contraire dans la
spécification. Douglas a commencé a utiliser les fils BXS7007 sur des avions de série en 1980.

Les fils qui sont conformes a la spécification BXS7007” sont isolés en polyimide et ils
comprennent des conducteurs nickelés. Tout fil BXS7007 est conforme aux exigences de la
norme MIL-W-81381/12 (en plus des autres exigences pertinentes), sauf pour le fil de calibre 24
AWG, qui est un alliage haute résistance qui est conforme aux exigences de la norme
MIL-W-81381/14 (en plus des autres exigences pertinentes). Tout fil BXS7007 est coté a 200 °C,
600 V. La cote de température renvoie a la température maximale a laquelle le fil peut étre
utilisé, et elle est obtenue par la combinaison de la chaleur ambiante et de celle qui est produite
par le fil.

La spécification BXS7008 est intitulée « Wire, Electric, General Purpose, Copper & Copper Alloy,
Fluoropolymer Insulated »* (Fil, électrique, polyvalent, en cuivre et en alliage de cuivre, isolé au
polymere fluoré). Cette spécification couvre les fils et les cables qui doivent répondre a toutes les
exigences pertinentes relatives au comportement et aux essais pour les calibres indiqués, comme
le définissent les normes MIL-W-22759, MIL-W-22759/34 et MIL-W-22759/42, ainsi que la norme
MIL-W-27500 et d’autres documents référencés, a moins d’indication contraire dans la
spécification (voir Figure 13). Douglas a commencé a utiliser les fils BXS7008 dans les avions de
série en 1977.

Les fils qui sont conformes a la spécification BXS7008 sont isolés au XL-ETFE modifié. La
spécification BXS7008 exige que l'isolant soit appliqué ou extrudé sur le conducteur en deux
couches de couleur contrastante pour faciliter 'identification des dommages sur l'isolant. Les fils
des calibres 22 a 00 sont en cuivre étamé. Ces fils doivent étre conformes a la norme
MIL-W-22759/34 et ils sont cotés a 150 °C, 600 V. Le fil BXS7008 de calibre 24 est un alliage de
cuivre haute résistance nickelé. Ce fil doit étre conforme a la norme MIL-W-22759/42 et il est coté
a200°C, 600 V.

La norme MIL-W-27500, qui est un des documents adoptés pour les spécifications BXS7007 et
BXS7008, a moins d’'indication contraire, couvre les exigences pour les cables a usage spécial et
les cables d’alimentation électrique, y compris la taille et le type de fil, le nombre de fils et les
types de chemise et de blindage. Les spécifications BXS57007 et BXS7008 adoptent aussi les
documents exigeant I'identification des fils par codage.

¥ Dans le présent rapport, les fils de la spécification BXS7007 sont des fils revétus de polyimide.

% L'isolant au polymeére fluoré affichant des suffixes de la norme MIL-W-22759 autres que « /34 » et
« /42 » peut étre du polytétrafluoroéthyléne, de I'éthyléne-propylene fluoré, du poly(fluorure de
vinylidene)(PVE,), de I'éthylene-tétrafluoroéthylene non modifié ou une autre résine de polymere fluoré.
Le polymere fluoré peut étre utilisé seul ou combiné a d’autres matériaux isolants.
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Figure 13 : Détails de la construction des fils
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1.6.11 Réseau de divertissement de bord

1.6.11.1  Description ™™

Le RDB combinait des techniques alliant I'informatique, la vidéo et 'audio pour permettre aux
passagers de sélectionner des films, des signaux audio, des jeux, des nouvelles, des jeux de
hasard et un affichage cartographique dynamique par I'intermédiaire d'un écran d’affichage
vidéo de siege interactif. Le RDB était aussi configuré pour donner acceés a tous les passagers a
une variété de renseignements et de divertissements « sur demande » au moyen d'une
commande tactile. La conception d’origine, pour les MD-11 de Swissair, offrait un accés complet
au RDB aux 257 passagers, soit a toutes les classes de la cabine. Toutefois, seulement les deux
premiers avions avaient été configurés pour que le RDB soit installé sur les 257 sieges. Pour des
raisons économiques, en avril 1997, Swissair a décidé de réduire la configuration RDB pour ne
l'offrir qu’aux sieges de premiere classe et de la classe affaires.

Le systeme RDB avait été installé dans les sections de la cabine réservées a la premiere classe et a
la classe affaires de 'avion HB-IWF entre le 21 aofit et le 9 septembre 1997 (voir Figure 14). Les 49
sieges de la classe affaires avaient été installés a ce moment, a cause de retards de livraison, les
12 sieges de la premiere classe équipés du RDB n’avaient pas été installés avant février 1998. Les
sieges des passagers de la classe économique n’avaient pas été équipés du RDB, méme si le
cablage électrique et les supports des baies d’équipement avaient été installés pour cette section.
L’avion HB-IWF était le huitieme MD-11 de Swissair a étre équipé du systétme RDB 17,

1.6.11.2 Installation des cibles

Le systeme RDB configuré dans I'avion HB-IWF nécessitait une alimentation de bord de

4,4 kilovoltamperes, 115 V c.a. triphasée, 400 hertz selon 'analyse des charges électriques 20032,
révision (rév.) B de Hollingsead International (HI). Le cable d’alimentation principal pour le
systéme RDB comprenait trois fils MIL-DTL-16878/5-BNL de calibre 8 AWG torsadés ensemble.
Ce cable partait d'un bornier situé dans le compartiment avionique et se terminait a un
disjoncteur triphasé de 15 A situé sur le tableau de distribution avionique inférieur (voir

Figures 14 et 15). Ce disjoncteur de 15 A, identifié « RACK1 PS1 », fournissait, au moyen de fils
de raccordement®, du courant électrique de I'avion a trois disjoncteurs triphasés de 15 A voisins,
situés sur le tableau de distribution avionique inférieur. Chacun de ces quatre disjoncteurs de
15 A fournissait le courant de 'avion a un des quatre blocs d’alimentation électrique (PSU) du
RDB. Les blocs d’alimentation électrique utilisaient une série de condensateurs et de circuits
électroniques internes pour convertir I'alimentation de 115 V c.a. de I'avion en une alimentation
de sortie de 48 V c.c., utilisée par les composants du systeme RDB.

Chacun des quatre disjoncteurs de 15 A du RDB était relié a son bloc d’alimentation électrique
au moyen d'un des quatre cables de bloc d’alimentation, ici appelé cable PSU. Chaque cable PSU
comprenait trois fils MIL-W-22759/16/12 de calibre 12 AWG torsadés ensemble.

* Le fil de raccordement était un fil unique reliant les bornes communes de deux disjoncteurs.
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Figure 14 : Installation du RDB - vue générale

50 BUREAU DE LA SECURITE DES TRANSPORTS



RENSEIGNEMENTS DE BASE

Figure 15 : Installation du RDB (disjoncteurs et cablage) — poste de pilotage
et plafond suspendu de la partie avant de la cabine
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En outre, un disjoncteur de 1 A était installé sur le tableau de distribution avionique inférieur.
Ce disjoncteur fournissait une alimentation de 28 V c.c. au moyen d’un fil de calibre de 16 AWG
(ci-apres appelé fil de commande de calibre 16 AWG) au relais RDB situé dans le plafond,
au-dessus de l'office 8. Ce disjoncteur de 1 A, identifié « IFT/VES 28V », recevait du courant de
28 V c.c. de I'avion au moyen d’un fil de raccordement venant du c6té secteur du disjoncteur
voisin, « SLAT CONTROL PWR B », et il était utilisé pour controler la sortie de 48 V c.c. des
quatre blocs d’alimentation électrique par I'intermédiaire des relais RDB. Le déclenchement de
ce disjoncteur coupait '’alimentation de sortie de 48 V c.c. venant des blocs d’alimentation;
cependant, le déclenchement du disjoncteur ne coupait pas l'alimentation d’entrée de 115 V c.a.
allant a ces blocs.

Les quatre cables PSU du RDB (PSU 1, 2, 3 et 4) et le fil de commande de calibre 16 AWG étaient
acheminés vers l'arriére le long du tableau de distribution avionique inférieur. Dans cette zone,
ils étaient fixés au cable d’alimentation principal du RDB au moyen d’attaches de cable
autobloquantes en nylon. Ce faisceau de fils RDB était alors attaché a la barre bus de mise a la
masse des disjoncteurs c.c., sur le tableau de distribution avionique inférieur et, dans certains
cas, maintenu en place pres de I'arriere du tableau au moyen d’un collier. Le faisceau de fils était
alors dirigé vers le haut jusqu’a ce qu'il se sépare en deux directions. Le cable d’alimentation
électrique principal faisait une boucle vers le bas, traversant un guide-fils le long du c6té droit
du fuselage jusqu’au compartiment avionique. Les quatre cables PSU et le fil de commande de
calibre 16 AWG, constituant maintenant leur propre faisceau, continuaient vers le haut en un
seul faisceau pres du panneau de coupure de I'alimentation de l'avionique.

A la suite de I'accident de SR 111, on a examiné l'installation du RDB dans 15 MD-11 de Swissair.
On a remarqué que 'acheminement du faisceau de fils contenant les cables PSU et le fil de
commande de calibre 16 AWG variait d"un avion a I'autre derriere le tableau de distribution
avionique. Aucune de ces variations n’avait été jugée comme menacant la sécurité immédiate
des vols. Il y avait des différences dans la fréquence avec laquelle le faisceau de fils était
supporté par I'un ou l'autre des trois supports de fils montés horizontalement et dans les fagons
de les fixer a ces supports. Aussi, dans certains cas, on remarquait un manchon protecteur monté
preés des supports, alors que dans d’autres, il n'y en n’avait pas.

Prés du panneau de coupure de I'alimentation de 'avionique, le faisceau de fils RDB était
acheminé vers I'arriere dans un des guide-fils d'une longueur de 102 cm (40 po) qui était installé
au-dessus de l'office 2 (voir Figures 4 et 5). Dans 11 des avions MD-11 de Swissair qui ont été
examinés, le faisceau de fils était acheminé de facon a passer devant le panneau de coupure de
l'alimentation de I'avionique, et dans trois de ces 11 avions, les faisceaux de fils étaient alors
acheminés par le guide-fils extérieur. Dans quatre des avions examinés, le faisceau de fils n’était
pas acheminé devant le panneau de coupure de l'alimentation de I'avionique; il était plutot
acheminé pres de la paroi du poste de pilotage. Dans deux des quatre avions, le faisceau de fils
était alors acheminé par le guide-fils extérieur. En tout, cinq des avions présentaient un faisceau
de fils RDB qui était acheminé par le guide-fils extérieur, et dix présentaient un faisceau de fils
acheminé par le guide-fils médian.

Sur I'avion en question, il n’a pas été possible de déterminer, a partir des documents
d’installation du RDB, comment le faisceau de fils RDB avait été acheminé dans la zone du
panneau de coupure de I'alimentation, ou quel guide-fils avait été utilisé dans la zone située
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au-dessus de l'office 2. Les installateurs du RDB préféraient utiliser le guide-fils médian lorsque
c’était possible, mais dans les cinq cas observés ci-dessus, le guide-fils médian n’était pas
disponible puisqu’il avait été utilisé pour le cablage de I'avion. Dans la série des installations de
RDB, le guide-fils médian avait été utilisé dans trois avions avant 'avion HB-IWF, et aussi dans
sept avions apres celui-ci.

L’enquéte n'a pas été en mesure d’établir a partir des dossiers du constructeur quel guide-fils
avait pu étre inutilisé dans 'avion HB-IWF (numéro de série 48448). Dans l'avion construit
immédiatement avant HB-IWF (HB-IWE - numéro de série 48477), le guide-fils médian avait été
utilisé pour recevoir le faisceau de fils du RDB. Sur I'avion suivant de Swissair construit apres
HB-IWF (HB-IWG - numéro de série 48452), le guide-fils extérieur avait été utilisé pour recevoir
le faisceau de fils du RDB.

Le matériau du guide-fils, selon le document DMS 2024, révision B, était de I'éthylene-propylene
fluoré (FEP), a paroi mince, vrillé, de type 1. L'installation du faisceau de fils, a partir de I'endroit
ou il quittait I'extrémité arriere du guide-fils a peu pres a la référence 515, variait également
entre les avions. Le faisceau de fils était acheminé soit au-dessus, soit au-dessous du support
angulaire horizontal supérieur du déflecteur de rampe de la porte D1, au-dessus ou au-dessous
des supports de fils, et il était fixé par un collier soit au dessus, soit au dessous de ces supports
ou au cablage existant de I'avion. Dans les cas ol les cables RDB étaient attachés a des faisceaux
de fils existants, des entretoises étaient installées pour assurer un espacement entre les faisceaux
de fils. De plus, certains avions étaient munis d’'un manchon protecteur qui recouvrait le
faisceau de fils dans la zone proche du support supérieur du déflecteur de rampe de la porte D1.

Le faisceau de fils continuait vers I'arriere jusqu’a ce que les cables PSU 1 et 2 se séparent du
faisceau et se terminent a un bati d’équipement électronique (bati élec) de RDB. Le bati élec 1
était situé dans la premiere classe, au-dessus de l'allée droite, et son support avant était situé a la
référence 647.

Le fil de commande de calibre 16 AWG continuait vers l'arriere, puis traversait le sommet de
I'avion a peu pres a la référence 750, et il se terminait au relais monté au-dessus de I'office 8. Ce
relais recevait toutes les interfaces externes allant au systeme de bord, y compris les suivantes : le
signal de décompression, qui coupait I'alimentation du RDB si I'avion se dépressurisait, le signal
de contournement du systeme de sonorisation cabine, qui était congu pour couper tous les
signaux audio et vidéo du systeme RDB chaque fois que le systeme de sonorisation était utilisé,
et 'entrée de 28 V c.c. fournie par I'intermédiaire du disjoncteur « IFT/VES 28V » de 1 A.

La coupure ou 'interruption de cette tension de 28 V c.c. amenait un relais tout-ou-rien, situé a
I'intérieur de I'ensemble des relais, a invalider la sortie de tous les blocs d’alimentation
électrique.

Les cables PSU 3 et 4 continuaient vers l'arriere et traversaient le sommet de I'avion a la
référence 1239. Ils étaient alors acheminés vers l'arriere le long du c6té gauche du fuselage et se
terminaient au bati élec 2. Ce bati était situé dans la classe économique, au-dessus de 1'allée
gauche, son support avant se trouvant a la référence 1429.
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1.6.11.2.1 Description des fils

Le principal type de fil sélectionné lors de l'installation du RDB était le fil MIL-W-22759/16, un
conducteur en cuivre étamé, de poids moyen, isolé au moyen d'un copolymere ETFE extrudé,
coté a 150 °C, 600 V. (Voir Figure 13.) De plus, les fils du cable d’alimentation principale étaient
des conducteurs en cuivre recouverts de cuivre, isolés au PTFE extrudé et conformes a la norme
MIL-DTL-16878 qui étaient cotés a 200 °C, 1 000 V. Le fil MIL-W-22759/16 présentait une
caractéristique nominale maximale en température de 150 °C.

Le fil de 28 V c.c. partant du disjoncteur de 1 A situé sur le tableau de distribution avionique
inférieur pour se rendre a I'ensemble des relais du RDB devait étre, selon les spécifications, un fil
MIL-W-22759/16 de calibre de 16 AWG.

Chaque cable d’alimentation du bloc d’alimentation RDB consistait en trois fils MIL-W-22759/16
de calibre 12 AWG torsadés ensemble. Aux fins d’identification de circuit, la norme MIL-C-27500
exigeait que les fils de chaque cable soient colorés en blanc, bleu et orange. Le cable devait étre
étiqueté au moyen des marques d’identification exigées dans un dessin de HI.

Le cable principal d’alimentation électrique du RDB comprenait trois fils MIL-DTL-16878/5-BNL
de calibre 8 AWG, torsadés ensemble comme 1'exigeait un dessin de HI. Ce dessin précisait aussi
que le fil ne devait pas étre identifié par une marque imprimée a I'extérieur du fil. La norme
MIL-DTL-16878/5-BNL spécifie un revétement de PTFE extrudé, d'une capacité maximale de
200 °C, 1000 V. Aux fins d’identification de circuit, la norme MIL-C-27500 exigeait que les fils de
chaque cable soient colorés en blanc, bleu et orange. Toutefois, un fil rouge avait été substitué au
fil bleu dans l'installation, ce qui n’a eu aucun effet sur le comportement du fil. Des échantillons
de chaque fil coloré de calibre 8 AWG avaient été analysés par spectroscopie infrarouge a
transformée de Fourier et ils avaient été identifiés comme ayant un isolant au PTFE dont le point
de fusion était de 323 °C; ces données avaient été obtenues par analyse calorimétrique a
compensation de puissance.

1.6.11.3  Composants P
Le bati élec 1 contenait les éléments suivants (voir Figure 14) :

*  les PSU 1 et 2 qui fournissaient une alimentation de 48 V c.c. au tableau de
distribution 1, lequel distribuait cette alimentation de 48 V c.c. aux composants
montés dans le bati élec 1;

*  deuxboites de filtres antibrouillage électromagnétiques (EMI), une fixée a chaque
PSU. Les filtres étaient branchés entre I'entrée de I'alimentation électrique et le PSU et
ils étaient congus pour filtrer les parasites électromagnétiques venant de
l'alimentation électrique de I'avion;

¢ deux modulateurs de 32 canaux, qui convertissaient les signaux d’entrée audio et
vidéo en bande de base en des signaux de sortie RF a large bande;

* un module de traitement de vidéo sur demande (VOD), qui extrayait, sélectionnait et
distribuait les films et la musique;
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*  un module multidisque, qui stockait la programmation codée numériquement; un
modulateur a 13 canaux, qui effectuait la méme fonction que le modulateur a
32 canaux, et qui distribuait aussi les données audio et vidéo courantes, comme
I'affichage cartographique dynamique, a tout I'avion;

*  deux modules de distribution de téte de ligne, qui combinaient les sorties distinctes
des modulateurs, puis qui divisaient la sortie en quatre voies;

*  six controleurs de groupe, qui coordonnaient toutes les taches administratives du
réseau informatique.

Le module de traitement de la vidéo sur demande était aussi équipé d'un chargeur de disques
amovible pour permettre au personnel de maintenance de télécharger des films.

Le béti élec 2 renfermait les éléments suivants :

*  les PSU 3 et 4 qui fournissaient une alimentation de 48 V c.c. au tableau de
distribution 2, lequel a son tour distribuait cette alimentation de 48 V c.c. aux
composants se trouvant a I'intérieur du bati élec 2;

* lesfiltres antibrouillage électromagnétiques 3 et 4;

* un commutateur réseau, lequel assurait les liaisons réseau pour le réseau administratif
du RDB.

Chaque siege de la premiére classe et de la classe affaires était équipé d'un écran d’affichage
vidéo interactif qui comprenait un écran tactile et un lecteur de carte magnétique, une boite
électronique de siege, qui traitait toute 'information pour l'interface avec le passager, et un port
double audio-jeu, qui commandait les jeux et les signaux audio. De plus, chaque ensemble de
sieges de la premiere classe et de la classe affaires était équipé d’'un module entrée-sortie de
siege, qui contenait le syntonisateur et le répéteur de réseau.

Un serveur de fichiers cabine, situé sur une baie dans I'office 8, commandait le téléchargement
des films, emmagasinait I'information relative au vol et au casino et recueillait les données des
cartes de crédit transmises a partir de chaque siege. Les offices 1 et 8 étaient équipées d'un écran
d’affichage vidéo de gestion (MVD). Cet écran offrait une interface a 'équipage de cabine et au
personnel de maintenance et servait de point de controle pour la configuration, I'entretien et la
surveillance du RDB. Chaque écran d’affichage était équipé d'une boite électronique de terminal
de gestion, la principale interface fonctionnelle de composant pour le RDB destinée a I'équipage
de conduite et au personnel de maintenance. Une imprimante était aussi située dans I'office 8.

1.6.12 Systeme de protection incendie de I'avion

1.6.12.1  Généralités P19

Aucune zone dans un avion n’est a I'abri des incendies en vol, mais les systémes de protection
incendie utilisés dans les avions de transport ont évolué en fonction de la probabilité qu'un
incendie se déclare a l'intérieur de zones particulieres de I'avion. Ces avions sont équipés d'une
variété de détecteurs intégrés et, dans certains cas, de circuits extincteurs connexes destinés a
aider I'équipage de l'avion a identifier et a éteindre un incendie en vol. Conformément aux
exigences de certification de navigabilité aérienne de la FAA, 'avion en question était équipé de
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moyens de détection et d’extinction incendie intégrés dans les zones désignées comme zones de
feu de I'avion (voir Figure 2). La FAR 25.1181 stipule qu'une zone désignée comme zone de feu
comprend les moteurs, les groupes auxiliaires de bord, et tout réchauffeur a combustion ou
équipement de combustion. De plus, des zones spécifiques de 'avion, comme les soutes et les
toilettes, ont été identifiées comme étant « des zones de feu potentielles »* qui nécessitent divers
moyens intégrés de détection et d’extinction incendie.

Le risque d’'incendie dans le reste du fuselage pressurisé était tel qu’il n'y avait pas
d’équipement intégré de détection et d’extinction incendie, et il n’était pas obligatoire qu’il y en
ait. Par conséquent, la détection et I'extinction d’un incendie en vol dans les autres zones de
I'avion dépendaient uniquement d"une intervention humaine. Aux fins du présent rapport, ces
autres zones de I'avion pour lesquelles des moyens de détection et d’extinction ne sont pas
précisés sont appelées « zones de feu non spécifiées ».

1.6.12.2  Extincteurs portatifs

L’avion était équipé de huit extincteurs portatifs, lesquels étaient maintenus par des supports
montés a des endroits désignés et répartis dans tout 'avion. Dans la cabine, il y avait cinq
extincteurs au bromochlorodifluoroéthane (Halon 1211) de 2,5 livres et deux extincteurs au
phosphate d’ammonium diacide (poudre chimique) de 5 livres. Le poste de pilotage contenait
un extincteur au Halon 1211 de 2,5 livres maintenu par un support monté sur la paroi arriere du
poste de pilotage (voir Figure 17).

Cinq des six extincteurs au Halon 1211 et les deux extincteurs a poudre chimique ont été
récupérés "0 Tl n’a pas été possible de déterminer oli ces extincteurs étaient situés a I'origine
dans I'avion, principalement parce que chaque extincteur était identique et qu’il n’y avait
aucune caractéristique additionnelle d’identification. Trois extincteurs au halon présentaient des
marques indiquant qu’ils se trouvaient toujours dans leur support de montage au moment de
I'impact. Deux des trois extincteurs contenaient toujours une charge d’agent extincteur. La
charge avant impact des extincteurs au Halon 1211 qui restaient n’a pu étre déterminée a cause
de perforations et d’autres dommages subis au moment de l'impact.

Un des deux extincteurs a poudre chimique montrait des marques indiquant qu’il se trouvait
dans son support de montage au moment de I'impact. Sa charge a ce moment n’a pu étre
déterminée. L'autre extincteur a poudre chimique était chargé au moment de I'impact, sa
goupille de stireté étant intacte; il n’a pas été possible de déterminer si cet extincteur se trouvait
dans son support de montage au moment de I'impact.

1.6.12.3 Bouteilles extincteurs des moteurs, de I’APU, de la soute et des toilettes PV

L’avion était équipé de neuf bouteilles extincteurs contenant du bromotrifluorométhane

(Halon 1301) dans les moteurs, I'APU, et les soutes. Huit des neuf bouteilles ont été récupérées.
Les poignées coupe-feu, qui commandent la décharge des bouteilles extincteurs des moteurs, se

“ Le Bureau de la sécurité des transports (BST) définit une « zone de feu potentielle » comme étant une
zone de 'avion dans laquelle le risque d'incendie défini par une autorité réglementaire exige des moyens
intégrés de détection et d’extinction incendie appropriés.
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trouvaient sur le panneau supérieur dans le poste de pilotage. (Voir Figure 11.) Lorsque la
poignée coupe-feu est tirée et tournée, des déclencheurs pyrotechniques a commande électrique
brisent un disque frangible, et I'agent extincteur est déchargé des bouteilles. La bouteille de
I’APU se décharge d’elle-méme lorsqu’un incendie se produit dans le compartiment de I’ APU.
Les bouteilles extincteurs de soute sont déchargées au moyen de boutons-poussoirs se trouvant
dans le poste de pilotage.

Rien n’indique que I'une ou l'autre de ces bouteilles extincteurs de moteurs, de 'APU ou des
soutes aient été déchargées par I'équipage de conduite, bien que certaines bouteilles montraient
des signes selon lesquels elles avaient été déchargées par les déclencheurs pyrotechniques, fort
probablement au moment de I'impact.

En tout, quatre extincteurs des toilettes ont été récupérés; on n’a pu déterminer ot ils étaient
installés. Ces extincteurs ne présentaient aucune trace de suie ni de dommages causés par la
chaleur. Selon I'information recueillie, rien n"indique que I'un ou I'autre des détecteurs de
fumée des toilettes se soit déclenché.

1.6.13 Systeme de commandes de vol

1.6.13.1  Généralités P

Le MD-11 est équipé d"un manche pilote et d'un palonnier classiques pour le commandant de
bord et le copilote. Les gouvernes principales comprennent les gouvernes de profondeur
intérieure et extérieure, les ailerons intérieur et extérieur et un gouvernail de direction supérieur
et inférieur. Les gouvernes secondaires comprennent les volets de courbure intérieur et extérieur
ainsi que les becs de bord d’attaque, les déporteurs, les aérofreins et un stabilisateur

manceuvrable ®2),

Toutes les gouvernes principales et secondaires sont alimentées en énergie hydraulique par
deux circuits hydrauliques de I'avion. La position des gouvernes est affichée, normalement par
I'écran d’affichage 4, sur I'écran d’affichage du systeme, lorsqu’on sélectionne la page de
configuration au moyen du bouton CONFIG situé sur le tableau de commande d’affichage du
systeme. En plus de I'écran du systeme, la position des volets et des becs de bord d’attaque est
également affichée sur I'écran principal de vol. Les alertes sont affichées sur I'écran d’affichage
des indications moteur et des alertes et sur I'écran du systeme.

Outre les becs de bord d’attaque a commande électrique et a manoeuvre hydraulique, le
systéme de commande de vol est congu avec une interface mécanique-hydraulique directe
comprenant des cables qui vont des commandes dans le poste de pilotage aux divers vérins
hydrauliques qui déplacent les gouvernes. Par conséquent, a I'exception des becs de bord
d’attaque, le déplacement des gouvernes ne dépend pas de la disponibilité de I'alimentation
électrique.

1.6.13.2  Systeme d'augmentation de la stabilité longitudinale

Les MD-11 comprennent un systéeme d’augmentation de la stabilité longitudinale (LSAS) qui
améliore la stabilité longitudinale par des commandes envoyées aux gouvernes de profondeur
en mode série. Le LSAS maintient I'assiette en tangage actuelle de 'avion chaque fois que la
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somme des forces exercées au manche pilote du commandant de bord et du copilote est
inférieure a deux livres. Dans la version logicielle qui avait été installée dans 'avion en question,
sous 15 000 pj, il n"y a aucune entrée LSAS lorsque la force exercée sur le manche pilote est
supérieure a deux livres. Au-dessus de 15 000 pi, le LSAS assure un amortissement additionnel
en tangage lorsque la force exercée sur le manche pilote dépasse deux livres. La compensation
automatique en tangage du stabilisateur fonctionne aussi en mode LSAS.

Le LSAS est inopérant chaque fois que le pilote automatique est embrayé ou que l'avion se
trouve au-dessous de 100 pi au-dessus du sol (AGL). Lorsque le LSAS est inopérant et que la
compensation automatique en tangage n’est pas disponible, il est toujours possible de
compenser manuellement en tangage.

Dans le cadre de 'enquéte, des vols en simulateur ont été exécutés sous 15 000 pi pour permettre
d’apprécier la pilotabilité du MD-11 lorsque le LSAS est inopérant. Il n'y avait aucun
changement notable dans la maniabilité en tangage ni dans la pilotabilité de I'avion lorsque le
LSAS était inopérant.

1.6.13.3  Volets et becs de bord d'attaque ®""**

Les volets et les becs de bord d’attaque sont commandés par le levier FLAP/SLAT situé sur le
coté droit du pylone central du poste de pilotage. En fonctionnement normal, dans le cadre de la
vérification de la montée initiale, les pilotes présélectionnent les volets a 15° sur le volant
DIAL-A-FLAP situé a la droite du levier FLAP/SLAT. Lorsque les volets sont sortis, ils adoptent la
valeur présélectionnée (dans le cas de SR 111, 15°); normalement, les becs de bord d’attaque se
déploient lorsque les volets sont sortis.

Au moment de I'impact, les volets étaient sortis d’environ 15°, et les becs de bord d’attaque
étaient rentrés. Le circuit des becs comprend une protection en cas de survitesse, laquelle
empéche les becs de se déployer chaque fois que la vitesse de 1'avion est supérieure a 280 nceuds
et que les volets sont sortis de moins de 10°. On peut aussi contourner la protection de survitesse
des becs en sélectionnant 10° de volets ou plus. La fonction de déploiement des volets peut aussi
étre contournée sil'on appuie sur le bouton SLAT STOW, qui est utilisé au cas ot il y aurait une
alerte de désaccord bec ou que les circuits hydrauliques 1 et 3 seraient perdus. Rien n'indique
que I'un ou 'autre de ces événements se soient produits sur le vol en question.

Le fait que les becs de bord d’attaque ne se soient pas déployés est fort probablement attribuable
aux conséquences des dommages causés par I'incendie, lesquels avaient mené a une
interruption de I'alimentation électrique aux robinets de commande des becs de bord d’attaque.

1.6.14 Circuit carburant

1.6.14.1  Généralités P>

Le carburant est logé dans trois réservoirs principaux et dans deux réservoirs auxiliaires centraux
(supérieur et inférieur). Les trois réservoirs principaux se trouvent dans les ailes. Le réservoir 1
(dans I'aile gauche) et le réservoir 3 (dans 'aile droite) sont identiques, chacun ayant un
compartiment principal et un compartiment extérieur appelé réservoir d’extrémité. Le

réservoir 2 est situé dans la partie intérieure de chaque aile, et les deux parties du réservoir sont
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reliées ensemble par une conduite de carburant de grand diametre aux réservoirs 1 et 3. Les
deux réservoirs auxiliaires centraux sont situés dans la partie interlongerons du fuselage et ils
sont interreliés aux réservoirs principaux par une tubulure d’alimentation en carburant. Les
moteurs recoivent normalement du carburant, sous pression, a partir de leur réservoir principal
respectif; I'’APU regoit du carburant du réservoir 2. Comme les moteurs 1 et 3 sont situés sous les
ailes, ils peuvent aspirer du carburant des réservoirs méme si les pompes a carburant électriques
deviennent inopérantes. Le moteur 2 étant monté dans I'empennage et se trouvant plus haut
que les réservoirs de carburant principaux, son carburant doit étre pompé vers le moteur pour
maintenir le fonctionnement normal de ce dernier. En cas de panne électrique totale, la pression
du carburant allant au moteur 2 peut étre maintenue par la pompe arriére gauche du réservoir 2
et la pompe auxiliaire du réservoir d’empennage, les deux étant alimentées par le bus c.a.
d’urgence droit a la suite du déploiement de I'alternateur éolien. Le MD-11 est également
équipé d'un réservoir d’empennage, situé dans le stabilisateur. Pendant le vol, le carburant est
automatiquement transféré a l'intérieur et a I'extérieur de ce réservoir selon les besoins pour
maintenir un centrage qui offre la consommation la plus économique sur le plan
aérodynamique. Toutes les 30 minutes pendant que la température du réservoir d’empennage
est supérieure a 2 °C, du carburant est automatiquement transféré du réservoir d’empennage au
réservoir 2 ou au réservoir auxiliaire supérieur. Sur le vol en question, le réservoir 2 aurait été le
réservoir qui aurait regu le carburant venant de I'empennage.

Il y a 17 pompes d’appoint ou de transfert de carburant entrainées par moteur électrique de

115 V c.a. réparties dans les divers réservoirs. Toutes ces pompes sont alimentées en courant
électrique par un des trois bus d’alternateur; les pompes complémentaires arriére gauche du
réservoir 2 et de I'empennage sont alimentées a partir du bus c.a. d'urgence droit, qui recoit son
alimentation de I'alternateur éolien en cas de panne de l'alternateur normal. Toutes les pompes
sont commandées automatiquement pendant tout le vol par le contréleur de circuit carburant
(FSC) selon la programmation de carburant requise, laquelle comprend la charge de carburant,
sa répartition, la phase de vol, le largage du carburant, la purge d’eau, le contrdle de la masse et
du centrage et les besoins relatifs a 'intercommunication du carburant entre les moteurs. Le FSC
vérifie et tient a jour le programme de carburant pour répondre aux exigences relatives a la
charge structurale et il transfére le carburant au réservoir approprié pour en assurer une
distribution appropriée. Les pompes peuvent aussi étre utilisées en mode MANUAL ou, lors

de certaines pannes, le FSC peut basculer automatiquement en mode MANUAL. Dans le mode
MANUAL, un ensemble choisi de pompes a carburant va se mettre en marche
automatiquement, et chaque pompe peut étre commandée individuellement au moyen d'un
bouton-poussoir situé sur le tableau de commande du circuit carburant.

Trois robinets d'intercommunication peuvent étre utilisés en cas de défaillance dans
l'alimentation du circuit carburant. En cas de défaillance d'une pompe d’alimentation de
moteur, le robinet d'intercommunication associé peut étre ouvert pour diriger du carburant vers
ce moteur. En cas de panne de la pompe de transfert principale, on peut transférer du carburant
au moyen des pompes d’appoint d’alimentation des moteurs en ouvrant le robinet
d’intercommunication approprié.

Le robinet d’isolement/de remplissage du réservoir auxiliaire fonctionne avec le robinet
d’isolement/de remplissage du réservoir d’empennage lorsque le carburant est transféré
automatiquement en provenance ou a destination du réservoir d’empennage pour le controle
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du centrage. Les deux robinets sont ouverts lorsque le carburant est transféré dans le réservoir
d’empennage. Lors du transfert du carburant hors du réservoir d’empennage, le robinet
d’isolement/de remplissage de ce dernier est fermé. Selon les conditions de vol et la quantité de
carburant présente dans le réservoir auxiliaire supérieur, le robinet d'isolement/de remplissage
du réservoir auxiliaire est ouvert ou fermé. Un robinet ouvert dirige le carburant vers les trois
réservoirs principaux; un robinet fermé dirige le carburant vers le réservoir auxiliaire supérieur.

1.6.14.2  Etat du carburant au départ

Apres le ravitaillement a I'aéroport JFK, 'avion avait une charge en carburant de 65 300 kg de
Jet A. Le plan de vol indiquait que SR 111 utiliserait 1 000 kg pour le roulage, ce qui laissait une
charge de carburant de 64 300 kg au décollage.

1.6.14.3  Systéme de largage de carburant du MD-11 P2

Le MD-11 dispose de deux robinets vide-vite pour larguer du carburant. Il y a un robinet
vide-vite sur le bord de fuite de chaque aile, entre I'aileron extérieur et le volet extérieur. On
amorce le largage du carburant en sélectionnant I'interrupteur DUMP sur le tableau de
commande du circuit carburant dans le poste de pilotage. Le fait de sélectionner I'interrupteur
DUMP met en marche les pompes d’appoint, les pompes de transfert et les robinets
d’intercommunication. Le débit de largage du carburant est d’environ 2 600 kg par minute,
pourvu que toutes les pompes a carburant et les deux robinets vide-vite fonctionnent
normalement.

Le largage de carburant cesse lorsque 'interrupteur DUMP est sélectionné de nouveau, lorsque
la masse brute de I'avion atteint une masse qui était présélectionnée par les pilotes par
lI'intermédiaire du FMS ou n'importe quand lorsque le bouton FUEL DUMP EMERGENCY
STOP est enfoncé. La valeur par défaut de largage de carburant du FMS est réglée pour une
masse maximale a I'atterrissage de 199 580 kg. Si une masse prédéterminée n’est pas réglée par
I'équipage, le carburant sera largué jusqu’a ce que la masse de 'avion atteigne la masse par
défaut. Les pilotes ne présélectionnent pas normalement une masse; ils se servent de la valeur
par défaut comme étant la masse désirée en fonction du largage. En reléve, chaque réservoir
principal possede des flotteurs de coupure de bas niveau qui arrétent le largage du carburant du
réservoir lorsque la charge de carburant dans ce dernier atteint 5 200 kg.

Les débits de largage du carburant sont réduits si le sélecteur SMOKE ELEC/AIR est sélectionné
pendant le largage du carburant ®""*), Le largage du carburant n’avait pas commencé avant
que le FDR cesse de fonctionner, et il n'y avait pas de largage de carburant en cours au moment
de I'impact. Si le sélecteur SMOKE ELEC/AIR avait été sélectionné au cours des derniéres
minutes de vol, aucune réduction du débit de largage du carburant qui pourrait y étre associée
n’aurait été un facteur dans I'accident.

1.6.15 Systeme hydraulique

L’énergie hydraulique du MD-11 provient de trois circuits paralleles continuellement sous
pression. Chaque circuit est alimenté par deux pompes hydrauliques entrainées par moteur.
Différentes combinaisons de deux des trois circuits offrent une redondance a chacun des
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actionneurs de gouverne principale. Deux pompes hydrauliques a commande électrique de
releve sont également disponibles. Au besoin, une de ces pompes peut étre entrainée par
l'alimentation électrique de l'alternateur éolien.

En cas d’arrét de moteur en vol, si I'avion se trouve en configuration de décollage ou
d’atterrissage, les volets, les becs de bord d’attaque ou le train d’atterrissage sont sortis, 1'énergie
hydraulique est transférée automatiquement d’un circuit qui fonctionne a un circuit qui ne
fonctionne pas au moyen des motopompes réversibles. En configuration de croisiére, I'énergie
hydraulique n’est pas transférée.

Au cours de I'enquéte, divers composants du systeme hydraulique ont été examinés afin qu’on
puisse déterminer si des anomalies de ce systeme auraient pu compromettre la pilotabilité de
I'avion. Les robinets d’arrét associés aux motopompes réversibles ont été retrouvés fermés au
moment de I'impact alors qu’on s’attendait, compte tenu de la configuration de I'avion, a ce
qu’au moins un ensemble de robinets soit ouvert pour permettre a une des motopompes
réversibles de fonctionner ®"'*. Bien que l'on n’ait pu déterminer la raison pour laquelle les
robinets se trouvaient en position fermée, cette constatation peut étre attribuée a plusieurs
scénarios associés a des anomalies électriques liées a 'incendie ®"'.

Le moteur 2 avait été arrété par les pilotes une minute environ avant le moment de I'impact
(voir la rubrique 1.12.9). L’arrét du moteur 2 et la perte du transfert automatique d’énergie
hydraulique par I'intermédiaire d'une motopompe réversible se seraient traduits par une perte
éventuelle ou la réduction de la pression de service du circuit hydraulique 2. Toutefois, les
fonctions des gouvernes principales actionnées par le circuit hydraulique 2 auraient été prises en
charge par un autre circuit hydraulique en bon état de service. Par conséquent, cette anomalie
aurait eu peu ou pas d’effet sur la pilotabilité de I'avion ™",

1.6.16 Fenétres du poste de pilotage

Le poste de pilotage de I'avion compte six fenétres, a raison de trois sur chaque coté. Les deux
fenétres a 'avant sont désignées pare-brise gauche et pare-brise droit. Les fenétres
immédiatement derriere les pare-brise sont les fenétres coulissantes gauche et droite. Ces
fenétres peuvent étre ouvertes manuellement dans certaines conditions. Les deux fenétres
derriere les fenétres coulissantes sont les fenétres arriere droite et arriere gauche.

Des éléments chauffants électriques sont intégrés dans toutes les fenétres et ils sont congus pour
éviter 'embuage a l'intérieur de la fenétre. Les deux pare-brise ont des éléments chauffants
électriques supplémentaires pour éviter la formation de givre a I'extérieur. Toutes les fenétres
ont des capteurs de température qui permettent aux éléments chauffants d’étre commandés a
partir du tableau d’antigivrage des pare-brise situés sur le panneau supérieur.

Les controleurs et les capteurs maintiennent une température acceptable pour I'antigivrage et le
désembuage. Les contrdleurs fournissent automatiquement une augmentation graduelle du
chauffage pour éviter tout choc thermique et ils coupent I'alimentation électrique s'il se produit
une surchauffe. Une alerte s’affiche sur I'écran d’affichage des indications moteur et des alertes
si une partie du circuit ne fonctionne pas ou s’il se produit une surchauffe.
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1.6.17  Train d'atterrissage ™Y

Le MD-11 compte quatre atterrisseurs : deux atterrisseurs principaux, un atterrisseur central et
un atterrisseur avant. Les deux atterrisseurs principaux rentrent vers l'intérieur; I'atterrisseur
central et 'atterrisseur avant rentrent vers 'avant. Le train d’atterrissage est actionné au moyen
de I'énergie hydraulique. La sortie et la rentrée normales du train sont assurées par le circuit
hydraulique 3.

Les quatre atterrisseurs étaient en position rentrée au moment de I'impact. L'atterrisseur
principal droit était dans 1'ensemble plus endommagé que I'atterrisseur principal gauche.

1.6.18 Eclairage intérieur de l'avion

1.6.18.1  Eclairage normal du poste de pilotage et de la cabine

L’éclairage du poste de pilotage du MD-11 comprend des lampes fluorescentes de plafond pour
l'éclairage du poste, des projecteurs pour éclairer les tableaux de bord et des tableaux a éclairage
intégral. Le poste de pilotage compte aussi un éclairage supplémentaire qui comprend les
lampes de lecture de I'équipage de conduite (liseuses de carte), I'éclairage de plancher et
I’éclairage sacoche. L'intensité de la plupart des lumieres peut étre réglée au moyen de
gradateurs rotatifs.

L’éclairage dans la cabine comprend I'éclairage fluorescent de plafond et de parois latérales ainsi
que des lampes incandescentes qui fournissent I'éclairage des allées par le plafond et les lampes
d’entrée situées aux portes. Les lumieres de la cabine peuvent étre commandées a partir des
postes des agents de bord.

1.6.18.2  Eclairage d'urgence, batteries et circuit de charge des batteries

Le MD-11 dispose d'un systéme d’éclairage d'urgence qui peut éclairer le poste de pilotage et la
cabine. Le systéme comprend des plafonniers dans le poste de pilotage ainsi que des lumieres
au-dessus des allées, des lumieres aux poignées de porte de la cabine, des enseignes lumineuses
d’issues de secours et des lumieres d’évacuation au plancher situé dans la cabine.

Le systéeme d’éclairage d'urgence comprend un réseau d’éclairage et six batteries, chacune
munie d'un chargeur de batterie et d'un circuit logique de commande qui détermine la source
d’alimentation. Le circuit, y compris la charge des batteries, est normalement alimenté par le bus
c.a. d'urgence droit. Si 'alimentation normale est interrompue, le circuit logique de commande
est congu pour passer d’abord au bus c.c. d'urgence gauche puis, si c’est nécessaire, aux
batteries.

Les batteries sont continuellement chargées chaque fois que le commutateur EMER LT situé
dans le poste de pilotage est sur la position ARMED et que le commutateur EMER LT situé au
poste de I'agent de bord situé dans la partie centrale de la cabine est sur la position OFF. C’est la
position normale en vol de ces commutateurs. Des batteries a pleine charge donneront environ
15 minutes d’éclairage d"urgence.

BUREAU DE LA SECURITE DES TRANSPORTS



RENSEIGNEMENTS DE BASE

On peut allumer les lumiéres d'urgence en utilisant le commutateur EMER LT dans le poste de
pilotage, ou le commutateur situé au poste de 'agent de bord. Les lumiéres s’allument
automatiquement s’il y a perte d’alimentation au bus service de 115 V c.a.

Le premier élément de la liste de vérifications de Swissair en cas de fumée ou d’émanations
d’origine inconnue (voir I'’Annexe C) demande de régler le commutateur CABIN BUS sur la
position OFF. Ce faisant, on coupe I’alimentation électrique du bus cabine qui alimente la
plupart des services électriques de cette derniere. Si le commutateur EMER LT situé sur le
tableau supérieur du poste de pilotage n’est pas réglé sur la position ON avant qu'on déplace le
commutateur CABIN BUS sur OFF, I'éclairage d'urgence de la cabine ne s’allumera pas
automatiquement. Dans un tel cas, I'un ou l'autre des pilotes ou un agent de bord devrait régler
le commutateur EMER LT sur ON pour allumer I'éclairage d"urgence.

1.6.18.3  Lampes de lecture (liseuses de carte) de I'équipage de conduite "

Le poste de pilotage du MD-11 comprend quatre liseuses de carte installées au plafond (voir
Figure 16). Ces lampes offrent un éclairage additionnel au pilote et au copilote et aux postes des
observateurs de droite et de gauche. Sur I'avion en question, les lampes, numéro de piece
2LA005916-00, du commandant de bord, du copilote et de I'observateur de droite avaient été
fabriquées par Hella KG Hueck & Co. (Hella). La lampe, numéro de piece 10-0113-3, de
l'observateur de gauche avait été fabriquée par Grimes Aerospace Co. et elle était différente de la
lampe Hella.

La liseuse de carte Hella est concue pour pivoter de 35° par rapport a son axe vertical et sur 360°
en rotation. On regle l'intensité de la liseuse en tournant une petite bague sur la téte de celle-ci,
laquelle sert aussi d’interrupteur MARCHE-ARRET. On peut régler aussi la taille du faisceau
lumineux ou la zone d’éclairement en tournant une bague plus grande sur la téte de la liseuse.
La liseuse était équipée d'une lampe tungsténe-halogene de 11,5 watts (W), 28 V c.c.

Le devant de la liseuse est recouvert d'une coupelle sphérique en plastique; un capuchon
protecteur isolant est fixé a I'arriere de 'appareil d’éclairage. Le capuchon protecteur est concu
pour isoler et protéger le contact ressort métallique, lequel sert de borne positive qui transmet
l'alimentation électrique de 28 V c.c. au culot de la lampe.

Les lampes modulaires, numéro de piece 2LA 005 916-00 SWRA, des couchettes de I'équipage de
conduite du MD-11 de Swissair, étaient aussi fabriquées par Hella. La lampe de couchette était
une liseuse de carte qui avait été modifiée par la suppression de la fonction de l'interrupteur
MARCHE-ARRET pour satisfaire & une exigence de certification de la FAA. Si la lampe de
couchette utilisait un boitier extérieur différent de celui de la liseuse de carte, les composants
internes étaient par contre identiques.
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Figure 16 : Liseuse de carte
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1.6.19 Equipement d'urgence
1.6.19.1  Equipement d'urgence du poste de pilotage

Il y a quatre sieges dans le poste de pilotage des MD-11 de Swissair, et un masque a oxygene est
réservé a chaque siege (voir Figure 17). Une lampe de poche rechargeable pour chaque pilote est
facilement accessible a partir de la position assise. L’équipement d'urgence additionnel est rangé
sur la paroi arriere du poste de pilotage, derriere le siege du commandant de bord; pour
récupérer cet équipement, les pilotes doivent quitter leur siege. L’équipement additionnel
comprend un extincteur au Halon 1211, des gants a I'épreuve du feu, deux ensembles
d’inhalateur protecteur portatif, deux lampes de poche additionnelles, une hache, quatre gilets
de sauvetage et un émetteur-récepteur VHF de secours. L’émetteur-récepteur de secours, qui est
normalement rangé en position OFF, est autonome, alimenté par batterie et préréglé sur la
fréquence d'urgence internationale de 121,5 MHz.

Figure 17 : Emplacement de I'équipement d'urgence
— poste de pilotage et partie avant de la cabine
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1.6.19.2  Equipement d'urgence de la cabine

L’équipement d’urgence suivant se trouve dans la cabine : sept extincteurs (cinq au Halon 1211
et deux a poudre chimique), ainsi que des jeux de gants a I'épreuve du feu, huit bouteilles
d’oxygene portatives de 310 litres (L) ¥ pour les premiers soins et deux de 120 L avec
masques, une hache, 14 lampes de poche, 11 inhalateurs protecteurs, des gilets de sauvetage
pour chaque passager et agent de bord, des trousses médicales, un mégaphone ainsi que
d’autres articles divers. Dans les couchettes de 'équipage de conduite, il y a deux autres
bouteilles d’oxygene de premiers soins de 120 L et deux lampes de poche. Dans I'aire de repos
de I'équipage de cabine, il y a quatre autres bouteilles d’oxygene de 310 L, un inhalateur
protecteur, un extincteur au Halon 1211, des gants et une lampe de poche. (Voir la rubrique
1.6.12.2.)

1.6.19.3  Oxygene destiné a l'équipage de conduite ">

L’oxygene destiné a I'équipage de conduite des MD-11 de Swissair est fourni a partir d'une
bouteille d’oxygene haute pression en aluminium enveloppée d'une fibre para-aramide. Le
systéme fournit de I'oxygene régulé par l'intermédiaire de conduites en acier inoxydable
jusqu’aux détendeurs montés sur les masques, et il alimente les postes du commandant de bord,
du copilote et des deux observateurs. Un raccord en T est installé dans la conduite
d’alimentation en acier inoxydable pres du sommet de I'avion, entre les références 383 et 374
pour recevoir un masque de membre d’équipage additionnel dans la configuration avion cargo.
Le raccord en T est fermé par un capuchon en aluminium AN929-6 qui, une fois installé, dépasse
des matelas isolants situés entre les cadres pour arriver dans l'espace inoccupé du poste de
pilotage (voir Figure 5).

Chaque masque intégral est rangé dans une boite de rangement facilement accessible a chaque
poste d’équipage de conduite, les conduites d’alimentation en oxygene et les connexions du
microphone se trouvant a la base de chacune des boites de rangement (voir Figure 11). Lorsque
la porte de la boite de rangement des masques a oxygene est ouverte, le microphone du masque
est automatiquement en circuit, et le micro-rail est désactivé.

Les masques a oxygene de 1'équipage sont munis d'un cordon de fixation d"une longueur de six
pieds. Par conséquent, lorsqu’il porte son masque, le commandant de bord peut atteindre tout
I'équipement d'urgence, la porte du poste de pilotage et les tableaux de distribution supérieurs.
Le copilote ne serait pas en mesure d’atteindre 'équipement d"urgence, mais il pourrait
atteindre la porte du poste de pilotage et les tableaux de distribution supérieurs. Si les conditions
le permettent, le copilote pourrait toujours enfiler le masque a oxygene d"un observateur; la
longueur du tuyau de I'un ou I'autre de ces masques a oxygene lui laisserait suffisamment de
liberté de mouvement pour atteindre les inhalateurs protecteurs et les lampes de poche. Les
deux inhalateurs protecteurs portables ont chacun une alimentation de 15 minutes en oxygene.

Chaque masque a oxygene de 'équipage de conduite est muni d'un harnais pneumatique, qui
se gonfle d’oxygene sous pression lorsqu’on actionne un levier sur le détendeur. Lorsqu’il est
gonflé, le harnais permet d’enfiler et d’enlever facilement le masque, et ce dernier s’ajuste
facilement par-dessus des lunettes et un casque d’écoute. Le harnais se dégonfle lorsqu’on
dégage le levier, pour serrer le masque sur la figure de celui qui le porte. Le masque est équipé
d’une soupape d’évacuation pour purger toute fumée se trouvant au niveau des lunettes.
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Les détendeurs montés sur le masque peuvent fonctionner a I'une des trois positions suivantes :
dilution-demande normale, oxygene a 100 % ou alimentation sous pression. La position par
défaut est la position dilution-demande normale; les positions oxygene a 100 % ou alimentation
sous pression doivent étre sélectionnées par les pilotes. Une telle sélection serait faite en fonction
des circonstances.

Les pilotes de SR 111 respiraient de 'oxygene depuis environ 15 minutes. L’état de la charge de
la bouteille au décollage n’a pas été déterminé; toutefois, si les deux pilotes avaient utilisé de
I'oxygene a 100 %, la durée de la réserve pour une pression d’alimentation minimale de

1000 livres par pouce carré (Ib/po?) aurait été d’au moins 64 minutes. A 1 850 Ib/po? qui
correspond a une bouteille a pleine charge, la durée serait passée a environ 119 minutes.

La pression de la bouteille d’oxygeéne de I'équipage avait été vérifiée la derniere fois le

9 aotit 1998, et la bouteille avait été remplie lors d'une visite A. La bouteille avait subi un essai
hydrostatique pour la derniere fois le 17 mars 1997. Un examen de la bouteille d’oxygene de
I'équipage a montré qu’elle était sous pression au moment de I'impact. Le CVR révele que les
pilotes n’ont pas indiqué éprouver de problémes avec le circuit a oxygene.

1.6.19.4  Oxygeéne destiné aux passagers

Le MD-11 est équipé de générateurs d’oxygene montés de fagon indépendante I'un par rapport
a 'autre dans toute la cabine et les zones réservées a 'équipage de cabine. Ces générateurs
alimentent les masques a oxygene qui tombent des compartiments se trouvant dans les
panneaux supérieurs. Les masques sont congus pour recouvrir le nez et la bouche. Une fois
qu’ils sont déclenchés, chaque générateur est en mesure de fournir un débit d’oxygene aux
masques qu’il dessert pendant un minimum de 15 minutes.

Les masques de la cabine sont rangés derriere des panneaux modulaires situés au-dessus des
sieges. Ces panneaux sont tenus fermés par des verrous électriques. Les verrous sont alimentés
parlesbus 1,2 et3 de 115V c.a. Si la pressurisation de la cabine diminue sous une valeur
équivalant a la pression standard a 14 400 pi, les verrous se débloquent et les panneaux
s’ouvrent en basculant vers le bas, ce qui permet aux masques de tomber. Ces panneaux
peuvent également étre ouverts par les pilotes au moyen d’un interrupteur dans le poste de
pilotage.

L’avion était équipé de 148 générateurs d oxygene ®'"'*). Trois tailles de générateurs d’ oxygene
étaient installées; chaque générateur alimentait deux, trois ou quatre masques. Cent dix-huit
générateurs d’oxygeéne ont été récupérés en tout. Des 83 qui ont été examinés en détail ©"'>
a déterminé que 53 avaient été activés a cause de I'impact. On a déterminé qu’aucun des
générateurs d’oxygeéne examinés n’avait contribué a I'incendie, et que les masques a oxygene
des passagers n’avaient pas été utilisés pendant le vol "7

,on

Le Manuel d’exploitation du MD-11 de Swissair stipule que les masques a oxygene des
passagers ne doivent pas étre sortis si I'altitude cabine est inférieure a 14 000 pi et qu'il y a
présence de fumée ou d'une chaleur anormale, puisque I'oxygene pourrait augmenter les
risques ou la gravité d'un incendie en cabine. Comme c’est habituellement le cas pour les
masques a oxygene de passagers utilisés en général dans les avions de transport, les masques
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des passagers a bord du MD-11 étaient concus pour fournir un mélange d’oxygene et d’air
ambiant. Par conséquent, 'usage des masques n’aurait pas empéché les passagers de respirer de
la fumée si elle avait été présente.

1.6.20 Groupes motopropulseurs

1.6.20.1  Généralités P

L’avion était équipé de trois moteurs Pratt & Whitney, modele 4462. Les moteurs sont désignés
par numéro : le moteur 1 se trouve sous l'aile gauche, le moteur 2 est monté dans la dérive
(empennage) et le moteur 3 se trouve sous laile droite.

L’avion est aussi équipé d'un APU monté dans I'empennage. Le groupe auxiliaire de bord de
'avion n’était pas utilisé par les pilotes avant que le FDR ne cesse de fonctionner, et il ne
fonctionnait pas au moment de I'impact.

1.6.20.2  Régulateurs automatiques a pleine autorité redondante '™

La poussée de chaque moteur est commandée par un FADEC a double voie (chaines A et B) qui
assure l'interface avec les systemes de commande de 'avion et des moteurs. Chaque chaine est
en mesure de commander le fonctionnement du moteur de fagon indépendante. L’alimentation
électrique de chaque FADEC est fournie principalement par un alternateur a aimant permanent
entrainé par moteur. Chaque FADEC peut aussi étre alimenté, si c’est nécessaire, par le systeme
électrique de 'avion au moyen d'un module d’alimentation supplémentaire (SCU); ¢’était un
équipement facultatif qui était monté sur I'avion. L’alimentation du FADEC au moyen du SCU
s’appelle alimentation d’appoint. Le FADEC recoit aussi des signaux d’entrée des résolveurs des
manettes des gaz, situés sous le pylone central et reliés aux manettes des gaz. Il y a deux
résolveurs de manettes par manette. Un résolveur fournit le signal de position de la manette des
gaz (TRA) a la chaine A et le second a la chaine B. L’excitation électrique des résolveurs est
fournie par le FADEC.

Chaque chaine du FADEC (A et B) regoit aussi des données des trois bus de données
numériques. Deux de ces bus fournissent des données provenant des ADC, et I'autre fournit les
données arrivant des FCC. Le FCC-1 fournit des données a la chaine A, et le FCC-2 fournit les
données a la chaine B. Les ADC fournissent l'altitude-pression, la pression totale a 'entrée de la
soufflante (Pt2)* et la température totale (Tt2)** aux chaines A et B. Les FCC fournissent le signal
de plafonnement EPR, les données sur les vannes de décharge, le signal de référence air-sol
(atterrisseur avant comprimé) et les données « volets/becs de bord d’attaque rentrés ».

Chaque chaine du FADEC comprend une mémoire permanente qui enregistre les données
d’anomalies utilisées pour le dépannage et la programmation de la maintenance. Il y a 192
cellules d’anomalies continuellement disponibles dans la mémoire permanente. Chaque

*' Pt2 renvoie a la pression totale a I'entrée du compresseur (poste 2).
“ Tt2 renvoie a la température totale de I'air a I'entrée du compresseur (poste 2). La température totale

d’un gaz en mouvement est la température statique plus I'augmentation de température résultant de
l'effet dynamique (énergie cinétique causée par I'air en mouvement).
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anomalie n’est enregistrée qu'une seule fois par étape de vol, mais elle est récrite en mémoire
lorsque le moteur est arrété au moyen du commutateur FUEL. Le contenu de la mémoire
d’anomalies s’étend habituellement sur de nombreux vols. L'information contenue dans les
cellules de la mémoire est retenue jusqu’a ce que les 192 cellules aient été remplies de données,
et a ce moment-1a, I'information commence a étre oblitérée a partir du début.

Certaines anomalies feront basculer le moteur du mode EPR normal au mode de repli
automatique N,. Ce repli cause aussi le débrayage des automanettes. Les automanettes ne
peuvent pas étre embrayées de nouveau si un moteur se trouve en mode N;. La perte du signal
d’entrée TRA ameénera le moteur a adopter une poussée fixe qui ne peut étre modifiée par
I'intermédiaire des manettes des gaz.

1.6.21 Performances d’atterrissage

Les distances d’atterrissage pour diverses masses de 1'avion ont été calculées pour qu’on puisse
déterminer si celui-ci aurait pu s'immobiliser en toute sécurité sur la piste 06 de I'aéroport
international de Halifax. Les calculs ont été exécutés pour I'avion en question, tous les systemes
fonctionnant normalement et avec certaines défectuosités techniques.

La distance horizontale nécessaire a I'atterrissage d'un avion jusqu’a son arrét complet sur une
surface en dur, plane, lisse et seche est appelée distance d’atterrissage. Cette distance se fonde
sur le fait que 'avion se trouve en configuration d’atterrissage en approche stabilisée a une
hauteur de 50 pi (15 m) au-dessus de la surface d’atterrissage (habituellement le seuil de la
piste). Pour des opérations normales aux aéroports de destination et de dégagement, la
réglementation exige que cet atterrissage avec arrét complet se fasse sur 60 % de la longueur de
piste disponible®, déporteurs déployés et I'antidérapage étant en service, mais sans l'utilisation
des inverseurs de poussée.

Le manuel d’exploitation du MD-11 de Swissair renferme des graphiques d’atterrissage que
I'équipage de conduite peut utiliser pour calculer les distances d’atterrissage anticipées. Ces
graphiques donnent des renseignements pour un réglage des volets a 35 et a 50°, fondé sur la
masse a l'atterrissage de 1'avion, I'altitude de I'aéroport, la composante vent et les conditions a la
surface de la piste. Pour les atterrissages imprévus, la réglementation n’exige aucune réserve
opérationnelle ou marge de sécurité qui feraient partie des calculs de la longueur de piste pour
les opérations normales (1,67 multiplié par la distance d’atterrissage).

Les conditions atmosphériques qui existaient au moment de I'accident pour un atterrissage sur
la piste 06 a I'aéroport international de Halifax ont été prises en compte. Dans les situations ou
tous les systemes de bord fonctionnent normalement, les distances d’atterrissage calculées pour
diverses masses sont indiquées dans le tableau 10.

“Les 40 % de la longueur de piste qui restent s’appellent réserve opérationnelle ou marge de sécurité.
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Tableau 10 : Distances d’atterrissage calculées — tous les systemes fonctionnant normalement

Masse de I'avion Atterrissage volets sortis a 35° | Atterrissage volets sortis a 50°
199 580 kg 4725 pi 4 236 pi
218 400 kg 5118 pi 4725 pi
230 000 kg 5316 pi 4 920 pi

S'il se produit certaines défectuosités techniques, une distance d’arrét additionnelle sera utilisée
par I'avion; par conséquent, il faudrait appliquer un facteur de correction pour I'estimation de
ces distances d’atterrissage accrues. Le manuel d’exploitation de Swissair donne la liste des
facteurs de correction qui doivent étre ajoutés a la distance d’atterrissage pour diverses
défectuosités possibles. Comme l'indique la rubrique 1.6.13.3, I'épave a révélé que les becs de
bord d’attaque étaient rentrés. Si les pilotes étaient au courant de cette anomalie, ils auraient été
tenus de poser I'avion volets sortis a 28°, ce qui correspond a la configuration d’atterrissage
homologuée becs de bord d’attaque rentrés. Aussi, des dommages causés par I'incendie au
tableau de distribution avionique supérieur s’étaient traduits par plusieurs défaillances de
systéme qui ont été enregistrées avant que les enregistreurs de bord ne cessent de fonctionner.
Le disjoncteur de référence air-sol est situé dans un endroit voisin des systémes pour lesquels
des défectuosités ont été enregistrées. Si le circuit de référence air-sol avait été compromis a
cause de I'incendie, I'avion, une fois sur la piste, n’aurait pu bénéficier du déploiement
automatique des déporteurs-sol ni de I'antidérapage des freins. Ces facteurs additionnels
devraient alors étre ajoutés a la distance d’atterrissage calculée. La distance minimale
d’atterrissage dont aurait eu besoin SR 111 si les becs de bord d’attaque n’étaient pas déployés,
les déporteurs et I'antidérapage des freins étant inopérants, est indiquée au tableau 11.

Tableau 11 : Estimation des distances d’atterrissage — avec défectuosités techniques*

Masse de Volets a 15°, becs Volets a 28°, becs Volets a 50°, becs rentrés,
I'avion rentrés, systéeme rentrés, systeme systeme antidérapage
antidérapage inopérant, | antidérapage inopérant, inopérant,
déporteurs-sol déporteurs-sol déporteurs-sol
automatiques automatiques automatiques
inutilisables inutilisables inutilisables

199 580 kg 10 700 pi 9 600 pi 8700 pi

218 400 kg 11 800 pi 10 600 pi 9 500 pi

230 000 kg 12 400 pi 11 100 pi 10 000 pi

* La procédure homologuée pour l'atterrissage becs de bord d’attaque rentrés consiste a poser 'avion
volets sortis a 28°. Les graphiques de distance d’atterrissage ne fournissent pas de facteurs de correction
becs rentrés pour les valeurs de braquage des volets de 15 ou de 50°; par conséquent, ces calculs sont des
approximations et ils ne sont fournis qu’a titre indicatif seulement.
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Sil'équipage de conduite n’était pas en mesure de sélectionner les volets a 28° et qu'il s"était
posé volets sortis a 15°, les distances d’atterrissage augmenteraient d’environ 12 %, comme le
montre le tableau 11. Sil'équipage de conduite avait été en mesure de sortir les volets a 50° et
qu’il avait décidé d’effectuer un atterrissage dans cette configuration peu classique, alors les
distances d’atterrissage ci-dessus seraient réduites d’environ 10 %.

Une mise en garde dans les graphiques d’atterrissage du manuel d’exploitation indique que
pour chaque tranche de 5 nceuds au-dessus de la vitesse d’approche idéale, la distance
d’atterrissage augmente de 1 000 pi. L’équipage de conduite de SR 111 devait faire face a de la
fumée et a un incendie dans le poste de pilotage ainsi qu’a des défaillances d’affichage et de
systémes de bord, et a un moment donné il volait au moyen des instruments de secours. Par
conséquent, il est probable que I'avion ne se serait pas trouvé en position et en vitesse idéales
pour l'atterrissage au moment de franchir le seuil, ce qui aurait augmenté encore plus la distance
d’arrét a I'atterrissage. Si les inverseurs de poussée avaient été utilisés, ils auraient permis de
réduire légerement cette distance.

Compte tenu de tous les facteurs, I'atterrissage de SR 111 aurait nécessité plus de piste que les
8 800 pi disponibles sur la piste 06 de 'aéroport international de Halifax.

1.6.22 Inspection et dossiers de maintenance de I'avion

1.6.22.1  Généralités P14

La déclaration d’agrément du systeme de maintenance figurant sur le certificat d’exploitant
aérien 1017 de Swissair indiquait que Swissair était homologuée en vertu des Joint Aviation
Requirements (JAR)-OPS 1, sous-partie M, pour gérer la maintenance de ses avions MD-11. Au
moment de l'accident, Swissair avait confié par contrat toute la maintenance de ses avions a

SR Technics, et Swissair ne disposait d’aucune capacité de maintenance a I'interne. A titre
d’atelier de réparations agréé JAR/FAR 145, SR Technics s’était vu confier par contrat I'exécution
de toutes les corrections de défauts, les vérifications de maintenance au-dela des vérifications
avant le vol, les activités techniques de maintenance ainsi que la planification de la maintenance
et le traitement des pieces de rechange pour appuyer les opérations de Swissair.

1.6.22.2 Dossiers de maintenance

Au cours de I'enquéte, on a effectué un examen du programme de maintenance

Swissair/SR Technics, des procédures de tenue de livres et des dossiers de maintenance de
I'avion en question. Un petit nombre d’écarts ont été découverts en ce qui a trait aux instructions
techniques et aux inscriptions dans les livrets techniques. Les écarts ont été jugés mineurs, et la
tenue générale des livres a été jugée correcte. Les dossiers de maintenance tenus pour 'avion
HB-IWF indiquent que ce dernier était entretenu d"une facon qui était en accord avec les
pratiques de lI'industrie.

La revue des dossiers de maintenance de I'avion, qui comprenait les inscriptions dans les livrets
techniques du 10 septembre 1997 au 2 septembre 1998, les trois dernieres visites A et la revue des
activités de maintenance du RDB, n’ont pas permis de cerner des événements qui auraient été
jugés pertinents pour I'enquéte.
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1.6.22.3  Inspections de maintenance """

En plus des vérifications de maintenance effectuées avant chaque départ, les MD-11 de Swissair
faisaient 'objet d'une série d’activités de maintenance programmées. Celles-ci étaient exécutées
apres un certain nombre d’heures de vol de la fagon suivante : visite A toutes les 700 heures de
vol; visite C toutes les 6 000 heures de vol et premiere visite D a 30 000 heures de vol ou 72 mois,
selon le premier terme atteint. La derniere activité de maintenance programmeée effectuée sur
I'avion en question était une visite A, exécutée le 10 aotit 1998.

Un examen des antécédents de maintenance de 'avion HB-IWF a confirmé que toutes les
exigences du programme de maintenance agréé avaient été remplies dans les délais, ou selon la
tolérance accordée a Swissair par 1'Office fédéral de I'aviation civile (OFAC) suisse.

1.6.22.4  Information de service du MD-11

1.6.22.4.1 Bulletins de service "™

Les constructeurs d’avions et les vendeurs de produits publient a I'intention des utilisateurs de
leurs produits des documents qui sont congus pour améliorer la sécurité aérienne, fournir des
avis ou des instructions spécifiques, ou les deux. Ces documents comprennent, mais sans s’y
limiter, les bulletins de service (SB), les bulletins de service alerte (ASB), les lettres de service (SL)
et les lettres aux exploitants (AOL). Le type de document publié dépend de I'évaluation, par
I'expéditeur, de I'urgence ou de la gravité de I'information présentée; les bulletins de service
alerte ont la plus haute priorité. La conformité a ces documents est a la discrétion du
propriétaire ou de I'exploitant, puisqu’elle n’est pas obligatoire a moins qu'une consigne de
navigabilité connexe soit promulguée par l'autorité de réglementation pertinente.

Au moment de I'accident, il y avait 822 bulletins de service de MD-11 applicables en fonction

du numéro de fuselage a I'avion HB-IWF, et 51 étaient des bulletins de service alerte. De ces

51 bulletins de service alerte, 47 avaient été exécutés, 2 avaient trait a la consigne de

navigabilité 94-10-03 pour laquelle une exemption avait été accordée (voir la rubrique 1.6.22.4.2),
1 était en cours et 1 était propre a I'installation d’un chauffe-eau qui n’était pas installé dans la
flotte des MD-11 de Swissair. Le service technique de SR Technics passait en revue chaque
bulletin de service. S'il déterminait que le bulletin devait étre incorporé, il produisait une
instruction technique. La décision d’accepter ou de rejeter un bulletin de service applicable

était prise par 'ingénieur compétent, puis revue et approuvée par le supérieur de I'ingénieur
compétent.

Un examen des bulletins de service sur le MD-11 publiés par le constructeur de l'avion jusqu’au
moment de 'accident a permis d’en isoler 16 qui ont été jugés dignes d’intérét pour I'enquéte.
Parmi eux, il y avait des bulletins de service relatifs a des événements qui pouvaient causer du
frottement, un amorgage d’arc, la production d’étincelles ou de la fumée dans la cabine ou le
poste de pilotage.
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(DIT1-43)

1.6.22.4.2  Consignes de navigabilité

Une consigne de navigabilité, habituellement fondée sur le bulletin de service d'un vendeur ou
d’un constructeur, est publiée lorsqu’une situation dangereuse existe et qu’elle pourrait exister
ou se développer dans d’autres produits de méme définition de type. Il s’agit d'une directive
réglementaire exigeant une inspection, une réparation, une modification ou une procédure, et
elle est publiée par I'état de construction ou par I'autorité de I'aviation civile du pays dans lequel
'aéronef est immatriculé.

L’OFAC adopte et publie de nouveau chaque consigne publiée par un état de construction qui a
trait aux aéronefs immatriculés en Suisse ou aux produits qui pourraient étre installés sur des
aéronefs immatriculés en Suisse. Au sein de SR Technics, la consigne de I'OFAC n’est distribuée
que si elle n’est pas couverte par une consigne publiée par I'état de construction, ou s’il y a des
écarts par rapport au contenu. Swissair s’était conformée a toutes les consignes de navigabilité
publiées par I'état de construction, méme si ces dernieres n’étaient pas obligatoires en droit pour
les aéronefs immatriculés en Suisse et assujettis a la réglementation suisse.

Au moment de I'accident, 57 consignes de navigabilité (AD) de MD-11 publiées par la FAA
s’appliquaient a 'avion en question. La « Liste d’état des instructions techniques » de

SR Technics confirmait que toutes les consignes de navigabilité pertinentes avaient été
exécutées, a I'exception de I'’AD 94-10-03, pour laquelle une exemption avait été accordée a
Swissair par I'OFAC. L’AD 94-10-03 portait sur une anomalie potentielle de logiciel ayant trait
aux signaux d’entrée de I'équipement de navigation parvenant aux FMC/FCC, et elle a par
conséquent été jugée non pertinente pour les circonstances du présent accident. Un examen des
consignes de navigabilité sur les MD-11 publiées par la FAA jusqu’au moment de I'accident a
permis d’isoler les deux consignes suivantes qui pouvaient étre liées a la zone des dommages
causés par l'incendie dans SR 111 (AD 93-04-01), ou a d’autres événements relatifs a de la fumée
dans le poste de pilotage (AD 97-10-12).

L’objet de I’AD 93-04-01 consistait a « prévenir I'effacement des écrans d’affichage, qui risquait
de mener a une perte momentanée de données essentielles au vol sur I'écran d’affichage ». Cette
consigne était entrée en vigueur le 2 avril 1993 et elle renvoyait au bulletin de service alerte de
MD-11 A24-51, qui était entré en vigueur le 11 septembre 1992. SR Technics avait exécuté la
consigne le 14 janvier 1993, une fois que le bulletin de service alerte avait été complété.

L’objet de I’AD 97-10-12 consistait a « déceler et a corriger le frottement de faisceaux de fils situés
prés du support du panneau de coupure de I'alimentation de I'avionique et tout amorgage d’arc
consécutif en vol se produisant derriere le tableau de distribution avionique, ce qui risquait de
causer un incendie dans les faisceaux de fils et de la fumée dans le poste de pilotage ». Cette
consigne était entrée en vigueur le 16 juin 1997 et elle renvoyait au bulletin de service
MD11-24-111, qui était entré en vigueur le 3 décembre 1996. SR Technics avait exécuté cette
consigne sur 'avion HB-IWF le 6 mars 1997.

BUREAU DE LA SECURITE DES TRANSPORTS

73



74

RENSEIGNEMENTS DE BASE

1.6.22.5  Rapports de difficultés en service des MD-11 P+

Une recherche dans la base de données des rapports de difficultés en service (SDR) de la FAA
pour les inscriptions relatives au MD-11/11F jusqu’en septembre 1998, a révélé en tout 970
rapports®. A ce moment-13, les SDR relatifs au MD-11/11F avaient été passés en revue au moyen
de mots clés comme feu, fumée et odeur. De plus, les mémes données avaient fait I'objet d'une
recherche au moyen des codes de la Air Transport Association (ATA) pour les systéemes de
télécommunications (2300), de distribution de I’alimentation électrique (2400) et de protection
incendie (2600). Cet examen a permis d’obtenir des renseignements statistiques généraux qui se
trouvent a la rubrique 1.18.10, mais il n’a pas permis de cerner des écarts spécifiques dignes
d’intérét pour les circonstances de la présente enquéte. Des renseignements détaillés et
spécifiques relatifs a des écarts relevés au sujet du cablage n’étaient pas systématiquement
disponibles puisqu’il n’était pas exigé qu’ils soient notés a I'intérieur de la base de données des
SDR. Il n’y avait pas de codes d'inspection de composants ou de systemes de bord conjoints
(codes ATA améliorés) utilisés pour recueillir, compiler et controler les données relatives a ces
écarts. Toutefois, au cours de la présente enquéte, compte tenu des questions relatives aux
données sur le cablage mises en relief par des enquétes du National Transportation Safety Board
(NTSB) comme celle sur le vol Trans World Airlines 800* et selon des délibérations de groupes
de I'industrie, la FAA a demandé que I’ATA présente un nouveau code de sous-chapitre pour les
comptes rendus (97) afin d’aider a retracer plus précisément les problémes et les anomalies
propres aux fils.

1.6.22.6 Gestion de la maintenance des MD-11

Comme pour tout appareil commercial, la gestion de la maintenance des MD-11 faisait
intervenir diverses sociétés et divers organismes de réglementation. En dehors des obligations
de maintenance de Swissair, comme le mentionne son certificat d’exploitant aérien, SR Technics,
I'OFAC, la FAA et Boeing participaient directement ou indirectement a la gestion de la
maintenance de la flotte des MD-11 de Swissair (voir la section 1.17).

* Le systeme de rapports de difficultés en service (SDR) de la FAA est congu pour recueillir, analyser,
enregistrer et diffuser des données relatives aux défauts et aux défectuosités qui ont causé, ou qui sont
susceptibles de causer, un risque pour la sécurité d’un aéronef ou de ses occupants. L'information
contenue dans les SDR est soumise par la communauté aéronautique et est, pour la plus grande part, non
vérifiée.

* Voir le rapport DCA96MA070 du National Transportation Safety Board sur I'accident du 17 juillet
1996 subi par un Boeing 747-131 de Trans World Airlines, pres de East Moriches (New York).
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1.7 Renseignements météorologiques

1.7.1 Généralités P4

Deux systemes météorologiques actifs se trouvaient dans la zone de l'itinéraire de vol de SR 111
entre New York et Halifax : une ligne d’orages se déplacant dans la région de New York, et
'ouragan Danielle, qui était situé a peu pres a 300 nm au sud-est de Halifax. Les effets prévus
des deux systémes se déplacaient de fagon prévisible. La Nouvelle-Ecosse était sous I'influence
d’une faible créte de haute pression et des effets distants de I'ouragan.

1.7.2 Prévisions météorologiques

Les prévisions de zone pour I'aviation pour la région comprenant Peggy’s Cove étaient les
suivantes : nuages épars entre 2 000 et 3 000 pi, nuages fragmentés occasionnels culminant a
8 000 pi; ciel couvert avec nuages fragmentés occasionnels a 10 000 pi culminant a 16 000 pi,
nuages fragmentés en altitude, visibilité supérieure a 6 milles terrestres (sm) ®"'.

Les prévisions d’aérodrome (TAF) pour I'aéroport de Halifax Shearwater, situé entre I'aéroport
international de Halifax et le lieu de I'accident, pres de Peggy’s Cove, étaient les suivantes : vent
de surface du 070°V a 10 nceuds, soufflant en rafales a 20 nceuds; visibilité supérieure a 6 sm;
quelques nuages a 500 pi AGL; nuages épars a 2 000 pi AGL, nuages fragmentés a 24 000 pi AGL;
temporairement de 23 h a 2 h, visibilité de 5 sm dans des averses de pluie légere et de la brume;
nuages épars a 500 pi AGL, nuages fragmentés a 2 000 pi AGL et ciel couvert a 10 000 pi AGL.

Les prévisions d’aérodrome pour 'aéroport international de Halifax étaient les suivantes :
vent de surface du 090°V a 10 nceuds; visibilité supérieure a 6 sm; couches de nuages épars a
3 000 pi AGL, nuages fragmentés a 8 000 pi AGL et nuages fragmentés a 25 000 pi AGL.

1.7.3 Conditions météorologiques réelles

Les conditions météorologiques réelles a I'aéroport JFK tout juste avant le départ de SR 111
étaient les suivantes : vents de surface du 170°V a 12 nceuds; visibilité de 10 sm dans des orages
et une pluie 1égere; nuages fragmentés a 2 200 pi AGL, nuages fragmentés a 4 000 pi AGL
comprenant des cumulonimbus, ciel couvert a 9 000 pi AGL; température de 23 °C; point de
rosée a 21 °C; calage altimétrique de 29,73 po de mercure (po Hg). Remarques : orages dans le
voisinage, de I'ouest au nord-ouest de I'aéroport se déplacant vers I'est; I'orage avait commencé
a 0 h 10, la pluie avait commencé a 0 h 3.

Les conditions météorologiques a 'aéroport de Halifax Shearwater a 1 h étaient les suivantes :
vents de surface du 060°V a 9 nceuds; visibilité de 15 sm; quelques nuages a 1 200 pi AGL,
nuages fragmentés a 7 000 pi AGL, ciel couvert a 25 000 pi AGL; température de 18 °C; point de
rosée a 15 °C; calage altimétrique de 29,78 po Hg; couverture nuageuse : stratus fractus 1/8,
altocumulus 5/8, cirrus 3/8.

Les conditions météorologiques a I'aéroport international de Halifax a 1 h étaient les suivantes :
vents de surface du 100°V a 10 nceuds; visibilité de 15 sm; nuages fragmentés a 13 000 pi AGL,
ciel couvert a 24 000 pi AGL; température de 17 °C; point de rosée a 13 °C; calage altimétrique de
29,80 po Hg; couverture nuageuse : altocumulus 6/8, cirrostratus 2/8.
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Entre 1 h et 2 h, le ciel de la région de Peggy’s Cove était partiellement couvert de nuages, etil y
avait des averses de pluie dans la région. La visibilité avait été consignée comme étant « bonne »
aux stations météorologiques au sol; toutefois, elle était quelque peu réduite dans la brume
au-dessus de 'océan. Les vents soufflaient a environ 10 nceuds. La température de I'air était
d’environ 16 °C.

1.7.4 Vent en altitude P+

Le vent au FL330 soufflait du 210°V a 65 nceuds, ce qui permettait a SR 111 de voler a une
vitesse-sol d’environ 530 nceuds, soit prés de 9 nm par minute. Le vent arriére a diminué
pendant la descente pour atteindre environ 13 nceuds du 200°V a 10 000 pi.

1.7.5 Exposé météorologique P

Les agents techniques d’exploitation de Swissair a New York avaient breffé les pilotes, et la
planification du vol avait été ordinaire, a ceci pres qu'un itinéraire passant plus au nord que
d’habitude avait été sélectionné. Cette route avait été choisie pour permettre d’éviter le mauvais
temps causé par I'ouragan Danielle. L'exposé météorologique requ par I'équipage comprenait,
en partie, les prévisions pour Boston, Bangor et Halifax.

1.7.6 Conditions météorologiques au départ de JFK

Au moment du départ de SR 111 de I'aéroport JFK, il y avait de la foudre et des cumulonimbus
dans la région, au nord-ouest et au sud de I'aéroport. Dans les deux minutes qui ont suivi le
décollage, I'équipage de conduite a demandé un changement de cap de la trajectoire autorisée
pour éviter des orages isolés dans cette région. Les données de coups de foudre entre les nuages
et le sol indiquaient que I'avion se trouvait a plus de 23 nm du point de coup de foudre le plus
proche et bien plus loin encore de I'endroit ot les coups de foudre étaient les plus nombreux.
Par conséquent, il est peu probable que I'avion ait été frappé directement par un coup de foudre
nuage-sol ),

Le rapport météorologique a I'aéroport JFK comprenait des coups de foudre occasionnels dans
les nuages au moment du départ de SR 111, des orages isolés et des cumulonimbus dans le
voisinage. On n’a signalé aucun coup de foudre entre les nuages, seulement a I'intérieur d'un
nuage. Les orages étaient distants de plusieurs milles; par conséquent, il est peu probable que
I'avion ait intercepté un coup de foudre entre des nuages ™.

Le FDR n’a montré aucune anomalie qui aurait pu indiquer une perturbation électrique
inhabituelle a I'intérieur de 'avion pendant cette période, et il n'y avait aucun enregistrement
de communications ATS indiquant que des coups de foudre avaient frappé I'avion. Les
renseignements disponibles indiquent que I'avion n’avait pas été frappé par la foudre.

1.7.7 Conditions météorologiques pendant la descente

SR 111 aurait traversé plusieurs couches de nuages pendant sa descente, et I'avion se serait
retrouvé en conditions météorologiques de vol aux instruments ®""*". La premiere couche
nuageuse allait de nuages fragmentés a un ciel couvert dont la base se situait entre 24 000 et
25 000 pi. L’avion serait selon toute vraisemblance entré dans une deuxieme couche nuageuse
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vers 16 000 pi. La base de cette couche se situait a peu pres a 12 000 pi au-dessus de I'aéroport
international de Halifax, s'inclinant vers le bas a 7 000 pi au-dessus de 'aéroport de Halifax
Shearwater.

Alors que SR 111 se dirigeait au nord de la région de Peggy’s Cove a 10 000 pij, il est probable que
'avion se trouvait pres de la base d'une couche nuageuse et qu'il aurait été temporairement a
I'écart des nuages profitant d'une bonne visibilité de vol la nuit. Alors que SR 111 se dirigeait au
sud vers 'océan et qu’il commencait a descendre, il est probable qu'il serait entré dans une
deuxiéme couche nuageuse. Il serait entré dans une troisiéme couche nuageuse a environ

5000 pi et en serait sorti a au moins 1 500 pi. Sous 1 500 pi, on avait rapporté que la visibilité en
vol était bonne et qu’elle n’était sans doute pas réduite par les nuages, avec une possibilité de
précipitations légeres et de brume au-dessus de 1'eau. Lorsque SR 111 se dirigeait vers 'océan, il
faisait probablement noir au-dessus de la mer en raison de la couverture nuageuse, de la brume
et de 'absence de lumiere en surface.

1.8 Aides a la navigation "

Toutes les aides a la navigation au sol dans la région de Halifax étaient en bon état de service au
moment de l'accident.

1.9 Télécommunications

La présente section donne des renseignements sur les communications sol-air et air-sol de
service aéronautique fixe et mobile, et sur leur efficacité au moment de l'accident.

1.9.1 Généralités PV

Toutes les communications enregistrées entre SR 111 et les différentes unités de controle de la
circulation aérienne (ATC) associées au vol étaient de bonne qualité technique; en effet, tout le
matériel d’enregistrement avait fonctionné normalement, et la qualité du son était normale.
Toutes les installations de radiocommunications au sol en relation avec le vol SR 111 étaient en
bon état de service. Le centre de contrdle de la circulation aérienne en route (ARTCC) de Boston
avait subi une interruption des communications d'une durée de 13 minutes avec SR 111,
commengant a 0 h 33 et se terminant vers 0 h 46. Les renseignements relatifs a cette interruption
des communications de 13 minutes figurent a la rubrique 1.18.8.2.2 et a la section 2.11 du présent
rapport. Outre cette anomalie, aucune interruption ni anomalie de communication n’avait été
signalée par les ATS ou par un autre avion le long de la route suivie par SR 111 pendant la durée
du vol.

1.9.2 Formation des contrbleurs

Nav Canada offre des stages de recyclage annuels sur des sujets pertinents a I'intention des
contrdleurs au moyen de plans de lecon élémentaires fondés sur la matiere figurant dans le
Manuel d’exploitation du contrdle de la circulation aérienne MANOPS ATC) et dans d’autres sources.
Les stages mettent 'accent sur les responsabilités en matiére d’espacement du trafic aérien et les
taches administratives des contrdleurs. Au cours de la formation sur les situations d'urgence a
bord des aéronefs, on s’attend des contrdleurs qu’ils fassent preuve de jugement dans le
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traitement de situations qui ne sont pas spécifiquement abordées, parce qu’il est impossible de
prévoir des procédures pour tous les cas. L'information fournie rappelle aux contrdleurs que
«lorsque se produit une situation d"urgence, le temps est primordial, donc, toutes les questions
doivent étre claires et concises. Pour réagir de fagon efficace, le controleur doit se fier a
I'information fournie par le pilote. » Pendant toute la séquence menant a I'accident, le contréleur
s’est fié au pilote, étant d’avis que celui-ci était le mieux placé pour déterminer la nature de la
situation dans I'avion, la nature de ses besoins et ce qu’il voulait que le controleur fasse. Avant
cet accident, les controleurs recevaient une formation élémentaire sur la facon de réagir aux
urgences a bord, mais ils ne recevaient aucune formation élémentaire ni aucun suivi sur le vol et
les exigences d’exploitation générales des avions en situations anormales ou d'urgence.
Notamment, les contrdleurs n’avaient requ aucune formation sur les procédures d’exploitation
générales relatives au largage du carburant ni sur les indications de base qu’ils devraient
s’attendre d’obtenir de l'avion.

1.9.3 Procédures de transition et communications avec les controleurs

La procédure de transition habituelle pour un avion se trouvant dans I'espace aérien supérieur
et en rapprochement de Halifax consiste a passer d'un controleur aérien en route de 1'espace
aérien supérieur a un contrdleur de l'espace aérien inférieur, puis a un troisieme contrdleur
responsable de la circulation a I'intérieur de la région de contrdle terminal de Halifax. L’espace
aérien est contrdlé par I’ACC de Moncton, situé a Riverview (Nouveau-Brunswick). Dans ce cas,
le contrdleur en route de I'espace aérien supérieur avait assuré la coordination entre le
controleur de I'espace aérien inférieur et le controleur terminal de Halifax pour réduire le
nombre de changements de fréquences nécessaires et aider a accélérer la descente. A

1 h 18 min 16 s, le contrdle en route de I'espace aérien supérieur avait donné instruction a SR 111
de communiquer avec le controleur de région terminale de Halifax sur la fréquence de

119,2 MHz. L’ACC de Moncton avait assigné un contrdleur, ayant l'utilisation exclusive de la
fréquence de 119,2 MHz, pour répondre aux besoins en communication de SR 111 a 'approche
sur Halifax.

On a comparé soigneusement la transcription des messages de 'ATC a la phraséologie
recommandée dans le MANOPS ATC de Nav Canada. Bien qu’il y ait eu de 1égers cas de
substitution ou d’omission, rien n'indique que les avis, les autorisations ou les demandes de
I’ATC aient été mal compris ni qu’ils ne soient pas parvenus a I'équipage de SR 111. De méme,
les messages des pilotes de SR 111 étaient conformes aux normes et pratiques acceptées dans
I'industrie.

1.9.4 Communications durgence

Lorsque les pilotes envoient un message pour indiquer une situation ou une condition
anormale, le niveau de danger ou de risque détermine la terminologie a utiliser. Une situation
dans laquelle la sécurité de 'avion ou d"une personne a bord est menacée, mais qui ne nécessite
pas une mesure immédiate, est une urgence. L'expression reconnue internationalement en cas
d’urgence est « Pan Pan », prononcée trois fois de suite. Une situation dans laquelle la sécurité
de I'avion ou d'une personne a bord est menacée par un grave danger imminent et qui nécessite
une intervention immédiate est une situation de détresse. L’ expression reconnue
internationalement en cas de détresse est « Mayday », prononcée trois fois de suite. Si les pilotes
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ont déja l'attention du contrdleur, il est devenu pratique courante pour eux de déclarer une
«urgence », plutdt que d'utiliser le terme « Mayday ». Cette pratique est acceptée au sein de la
communauté aéronautique.

Nav Canada exige que les contrdleurs respectent les directives relatives aux communications
d’urgence figurant dans le MANOPS ATC, Partie 6, « Urgences ». La sous-partie 601 indique aux
contrbdleurs d’aider 1'aéronef en détresse, d'utiliser toutes les installations et tous les services
disponibles et d’assurer la coordination avec tous les organismes concernés. Aussi, le MANOPS
ATC précise que les controleurs doivent tenir les équipages de conduite bien informés et faire
preuve de jugement dans les situations difficiles.

Les pilotes de SR 111 et les controleurs ont communiqué d’une voix normale dans toutes les
communications précédant la déclaration de la situation « d'urgence » de la part des pilotes.
Lorsque les pilotes ont déclaré une situation d’urgence a 1 h 24 min 42 s, le ton de leur voix a
monté quelque peu, ce qui traduisait un sentiment d'urgence. A partir du moment de 'appel
Pan Pan, a 1 h 14 min 15 s, les controleurs de I’ACC de Moncton ont traité la situation comme s'il
s’agissait d'une urgence, c’est-a-dire qu’ils ont réagi de la méme fagon que si les pilotes avaient
lancé un « Mayday ». L’ACC de Moncton a répondu au déroutement, et ses mesures étaient en
accord avec ses pratiques normalisées.

1.9.5 Communication des Services de la circulation aérienne relativement au
largage de carburant

Les renseignements relatifs au largage du carburant a I'intention des controleurs de Nav Canada
figurent dans la Partie 7 du MANOPS ATC. La section 701, « Largage de carburant », demande
aux controleurs d’obtenir des renseignements sur la route, le moment pendant lequel se fera le
largage et les conditions météorologiques en vol. Aussi, on recommande aux controleurs
d’encourager un avion a larguer le carburant en maintenant un cap constant au-dessus de zones
non habitées et a I'écart des zones de fort trafic. On leur recommande aussi de limiter I'altitude a
un minimum de 2 000 pi au-dessus de I'obstacle le plus élevé dans un rayon de 5 nm de la route
suivie, et de prendre des dispositions pour diffuser fréquemment un avertissement sur les
fréquences ATC pendant la période de largage du carburant.

D’autres renseignements sur le largage du carburant a I'intention des controleurs de ' ACC de
Moncton figurent dans le Moncton ACC Operations Manual (manuel d’exploitation de ' ACC de
Moncton), 07-98. La section 3.20 indique la zone de largage privilégiée pour la région de Halifax
et donne des instructions aux contrdleurs pour qu’ils avisent la ou les stations d’'information de
vol (FSS) appropriées.

Apres avoir vérifié avec les pilotes qu'un virage vers le sud était acceptable pour I'équipage, le
contrdleur a choisi un endroit prévu pour le largage du carburant de SR 111, lequel se trouvait
au-dessus de la baie St. Margaret, a une altitude supérieure a 3 000 pi. Cet endroit était conforme
aux directives des ATS et placerait I'avion pour un virage d’alignement en vue d'une approche
sur faisceau arriere de la piste 06.

Lorsque SR 111 a avisé le controleur qu’il devait piloter manuellement sans donner plus
d’explications, le contrdleur a supposé que le pilotage manuel était une procédure de Swissair a
suivre pour le largage du carburant. Lorsque les pilotes n’ont pas accusé réception de
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'autorisation du contréleur de commencer le largage du carburant, et lorsque, immédiatement
apres, le transpondeur en mode C a cessé d’envoyer des données au radar des ATS, le
contrdleur a interprété cette interruption de données de la part de SR 111 comme étant le
résultat d'une procédure de délestage de charges électriques utilisée par Swissair durant les
opérations de largage de carburant. Cette interprétation se fondait sur 1'expérience du
contrdleur relativement aux exercices de ravitaillement des avions militaires au-dessus de la
Nouvelle-Ecosse, pendant lesquels les chasseurs militaires ravitaillés coupaient généralement
tout appareil électronique inutile, y compris le transpondeur.

1.10  Renseignements sur l'aérodrome ®'™>Y

L’aéroport international de Halifax se trouve a 14 nm au nord-nord-est de Halifax, a une altitude
de 477 pi ASL. Les services ATC sont assurés par les controleurs radar de I’ACC de Moncton et
par les controleurs d’aéroport de la tour de contrdle de Halifax. Les pistes de I'aéroport sont
orientées dans deux directions : il y a la piste 15-33, d"une longueur de 7 700 pij, et la piste 06-24,
d’une longueur de 8 800 pi. Les pistes ont une largeur de 200 pi et elles sont asphaltées. La
distance d’atterrissage utilisable pour toutes les pistes équivaut a leur longueur totale.

Les pistes 15 et 24 sont chacune desservies par une approche aux instruments, tandis que les
pistes 06 et 33 sont desservies par une approche sur faisceau arriere de radiophare. Les pistes 06
et 24 peuvent aussi permettre des approches au NDB. Le NDB pour la piste 06 est le radiophare
Golf, lequel se trouve sur le prolongement d’axe de piste, a 4,9 nm du seuil de la piste 06.

Les services de lutte contre les incendies d’aéronef a I'aéroport international de Halifax
respectaient les exigences en matiere de matériel et de disponibilité figurant dans le RAC. Les
services de lutte contre les incendies d’aéronef ont été avisés a 1 h 20 min, et en moins d’une
minute les véhicules d'intervention étaient en position, pres de la piste ou I'atterrissage devait
avoir lieu.

1.11  Enregistreurs de bord

La présente section porte sur les performances des enregistreurs de bord de SR 111 ainsi que sur
la valeur générale des appareils d’enregistrement pour les enquétes de sécurité.

1.11.1 Généralités P15

L’avion en question était équipé d'un enregistreur numérique de données de vol et d'un
enregistreur de la parole dans le poste de pilotage. Le FDR était un appareil de L3
Communications (Loral/Fairchild), modele F-1000, qui enregistre environ 250 parametres dans
une mémoire a semi-conducteurs "), Ienregistreur contenait environ 70 heures de données
de vol continues, lesquelles comprenaient celles du vol ayant mené a l'accident et des six vols
précédents. Le FDR, tel qu'il était configuré, n’enregistrait pas les parametres « Fumée dans les
toilettes » et « Fumée dans la cabine (soute) ». Il n’a pas non plus enregistré aucun parametre lié
au RDB. Les données enregistrées sur le FDR étaient de bonne qualité technique.
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Le CVR était un enregistreur de L3 Communications (Loral/Fairchild), modeéle 93-A100-81 7.
Le support d’enregistrement était un ruban de 1/4 pouce monté en boucle sans fin. La durée
nominale d’enregistrement était de 30 minutes. La durée réelle de I'enregistrement du CVR était
de 32 minutes 24 secondes, commengcant a 0 h 53 min 17 s et s’arrétant a 1 h 25 min 41 s. Le CVR
enregistrait sur quatre pistes distinctes : la sortie de chacun des modules de gestion des signaux
audio des deux pilotes, les signaux audio de I'interphone cabine ou du systeme de sonorisation
cabine, selon ce qui était sélectionné, et le microphone d’ambiance du poste de pilotage (CAM).

Les signaux audio enregistrés sur le CVR étaient d'une qualité moyenne en général. Avant

que les pilotes n’enfilent leur masque a oxygene, dont le microphone « actif »” constitue une
entrée pour les canaux du pilote et du copilote sur le CVR, les conversations dans le poste de
pilotage n’ont été enregistrées que sur le canal du CAM. En vol de croisiere, les pilotes ne
portaient pas leur casque d’écoute a micro-rail intégré, lequel fournit un enregistrement de
meilleure qualité sur le CVR que le microphone d’ambiance. C’est la norme dans l'industrie de
ne pas utiliser de casque d’écoute en croisiere a haute altitude, et il n’y avait aucun reglement ni
aucune politique de la compagnie exigeant qu’il en soit autrement. Malgré des tentatives de
filtrage poussé, une partie de I'information audio enregistrée par le CAM sur le CVR était
difficile ou impossible a déchiffrer a cause de I'effet de masque créé par le bruit ambiant dans le
poste de pilotage ou par les communications radio des ATS en arriére-plan provenant du
haut-parleur du poste de pilotage. Les communications verbales internes des pilotes se sont
principalement déroulées en alémanique.

1.11.2  Alimentation électrique des enregistreurs

Le CVR était alimenté par le bus d'urgence droit de 115 V c.a., et le FDR était alimenté par le bus
3 de 115 V c.a. Les deux bus faisaient partie du circuit de distribution du bus 3 de l'alternateur de
115V ca.

La FAR 25.1457 (CVR), la FAR 25.1459 (FDR) et les JAR équivalentes exigent que les enregistreurs
soient installés de maniere a recevoir du courant du bus électrique qui offre une fiabilité
maximale pour leur fonctionnement sans pour autant compromettre I'alimentation des services
essentiels ou des charges utilisées en cas d'urgence. Les articles 551.100 et 551.101 du chapitre
551 du Réglement de I'aviation canadien, Partie V — Manuel de navigabilité aérienne de Transports
Canada stipulent que les FDR et les CVR doivent étre installés conformément aux documents
ED-55 et ED-56A respectivement de I'Organisation européenne pour I'équipement électronique
de l'aviation civile (EUROCAE). De plus, les documents EUROCAE® suggerent que le FDR et le
CVR soient alimentés par des sources distinctes.

“ Un microphone actif permet d’entendre continuellement les conversations entre les différents postes
de I'équipage de conduite sans I'utilisation d"un bouton d’interphone.

* L' Organisation européenne pour l'équipement électronique de l'aviation civile (EUROCAE) rédige des
spécifications de performances opérationnelles minimales pour I'équipement électronique de bord;
cependant, ces spécifications demeurent des lignes directrices pour étude jusqu’a ce qu’elles soient
rendues obligatoires par des autorités réglementaires.
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ATorigine sur le DC-10, le FDR recevait son alimentation électrique du bus 3 de 115V c.a., et le
CVR, du bus 1 de 115V c.a. Toutefois, pour 'homologation par les JAA, le CVR devait étre
alimenté par le bus d'urgence droit de 115 V c.a., lequel était a son tour alimenté par le bus 3
d’alternateur. Par conséquent, les deux enregistreurs étaient alimentés par la méme source : le
bus 3 d’alternateur. La liste des vérifications en cas d'urgence du MD-11 traitant de la fumée ou
des émanations d’origine inconnue prévoit I'utilisation du sélecteur SMOKE ELEC/AIR. Ce
sélecteur sert a couper a tour de role I'alimentation de chacun des trois bus électriques en vue
d’isoler la source de la fumée ou des émanations. La nature de cette procédure de dépannage
exige que le sélecteur demeure dans chaque position pendant une durée indéterminée,
habituellement au moins quelques minutes. Lorsque le sélecteur SMOKE ELEC/AIR est placé
dans la premiere position (3/1 OFF), le bus 3 de I'alternateur est coupé, ce qui coupe
simultanément l'alimentation au FDR et au CVR. Le CVR et le FDR étant alimentés par le méme
bus d’alternateur, une défaillance de ce bus ou la mise hors service intentionnelle de celui-ci

(p. ex., a la suite de mesures imposées par la liste de vérifications en cas de fumée) coupera
simultanément I'alimentation électrique aux deux enregistreurs.

1.11.3  Arrét des enregistreurs "

L’examen des divers composants de systéemes de bord récupérés montre que le bus 3
d’alternateur de 115 V c.a. était sous tension au moment de I'impact. Sur la partie de base du
sélecteur SMOKE ELEC/AIR qui a été récupérée, il y avait des sighes montrant que le sélecteur
se trouvait sur la position NORMAL au moment de I'impact.

Le CDR et le FDR ont cessé de fonctionner a la suite d'une interruption de I'alimentation
électrique d'une seconde a partir de 1 h 25 min 41 s, laquelle s’est produite 5 minutes 37
secondes avant que I'avion ne percute le plan d’eau. On a examiné deux possibilités pour
déterminer pourquoi les enregistreurs avaient cessé de fonctionner. La premieére était que les
pilotes avaient réglé le sélecteur SMOKE ELEC/AIR sur la position 3/1 OFF. La deuxieme était
qu'une ou des défaillances liées a I'incendie avaient causé la perte de I'alimentation électrique
aux deux enregistreurs.

Le réglage du sélecteur SMOKE ELEC/AIR a la premiere position (3/1 OFF) entraine I'arrét des
deux enregistreurs de bord exactement en méme temps, car le bus 3 de l'alternateur est mis hors
tension.

Les données du FDR indiquent qu'une bréve interruption de I'alimentation électrique au bloc
d’acquisition numérique des données de vol (DFDAU) s’était produite moins de deux secondes
avant l'arrét du FDR. Cette interruption n’aurait pu avoir été causée par l'utilisation du sélecteur
SMOKE ELEC/AIR, puisque alors le FDR et le CVR auraient immédiatement cessé de
fonctionner. Une remise en marche automatique du DFDAU s’est produite apres I'interruption
de I'alimentation électrique. Il y a aussi eu une interruption de I'enregistrement par le CVR dans
les deux secondes précédant I'arrét complet de ce dernier. Ces interruptions de I'alimentation et
de I'enregistrement ont fait varier la synchronisation relative entre les deux enregistrements et,
par conséquent, les moments d’arrét précis des enregistreurs I'un par rapport a I'autre. Il a
néanmoins été possible d’obtenir une certaine synchronisation (moins d"une seconde entre le
CVR et le FDR). Sur la foi de la synchronisation des minutages seulement, il n’a pas été possible
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de déterminer si les enregistreurs s'étaient arrétés a la suite du réglage du sélecteur
SMOKE ELEC/AIR sur la position 3/1 OFF; d’autres renseignements ont été utilisés pour en
arriver a cette conclusion.

On sait que les pilotes avaient commencé a exécuter la liste de vérifications en cas de fumée ou
d’émanations d’origine inconnue en réglant le commutateur CABIN BUS sur OFF. Avant d’agir
sur ce commutateur, le commandant de bord avait averti le copilote de cette mesure, et ce
dernier avait acquiescé. La mesure suivante de la liste de vérifications était 1'utilisation du
sélecteur SMOKE ELEC/AIR. Plusieurs indications montrent que les enregistreurs de bord ne se
sont pas arrétés parce que le sélecteur SMOKE ELEC/AIR a été utilisé. Tout d’abord, avant I'arrét
complet des enregistreurs, les pilotes n’avaient fait aucune mention du sélecteur

SMOKE ELEC/AIR. Comme le commandant de bord avait averti le copilote avant le réglage du
commutateur CABIN BUS sur la position OFF, il aurait selon toute vraisemblance averti le
copilote de son intention d’utiliser le sélecteur SMOKE ELEC/AIR, puisque le copilote était le
pilote aux commandes et que l'utilisation du sélecteur aurait eu une incidence sur les systemes
qu’il utilisait. De plus, environ 9 secondes apres que les enregistreurs de bord eurent cessé de
fonctionner, '’ATC a commencé a recevoir des données d’altitude (voir la rubrique 1.18.8.26) en
mode C de SR 111 pendant environ 20 secondes. Pour que cette situation se produise, il fallait
que le calculateur des données aérodynamiques ADC-2, qui est alimenté par le bus d'urgence de
droite de 115 V c.a., fonctionne. Ce bus n’aurait pas été sous tension si le sélecteur

SMOKE ELEC/AIR avait été réglé sur la premiere position (3/1 OFF); par conséquent, il est tres
probable que ce sélecteur se trouvait sur la position NORM lorsque les enregistreurs ont cessé de
fonctionner.

1.11.4  Mangue de données du CVR

Le CVR de I'avion en question avait une capacité d’enregistrement de 30 minutes, ce qui était
conforme aux exigences réglementaires en vigueur. Ces exigences étaient fonction de la
technologie existant au début des années 1960, et un enregistrement de 30 minutes représentait
ce qu’on pouvait raisonnablement protéger en cas d’écrasement. La technologie actuelle offre
facilement des capacités d’enregistrement supérieures pour les CVR. La plupart des nouveaux
CVR a mémoire a semi-conducteurs offrent une capacité d’enregistrement de deux heures; par
contre, la réglementation s’appliquant a I'avion HB-IWF au moment de I'accident n’exigeait pas
une capacité d’enregistrement supérieure a 30 minutes.

Les premieres données enregistrées sur le CVR de SR 111 l'avaient été environ 17 minutes avant
qu'une odeur inhabituelle soit décelée par les pilotes. Les conversations et le bruit dans le poste
de pilotage avant le début de I'enregistrement du CVR auraient été utiles a la recherche
d’événements précurseurs de I'incendie en vol.

L’alimentation électrique de 'avion aux enregistreurs de bord de SR 111 avait été interrompue a
environ 10 000 pi, ce qui a par le fait méme interrompu l'enregistrement par le CVR et le FDR.
L’avion avait poursuivi son vol pendant 5,5 minutes sans qu’aucune donnée ne soit enregistrée.
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Des sources d’alimentation électrique modernes, sans entretien et indépendantes alliées a des
CVR a la fine pointe de la technologie, permettent d’alimenter de facon indépendante le CVR et
le CAM pendant au moins plusieurs minutes. De cette facon, il serait possible d’enregistrer
'environnement acoustique du poste de pilotage, soit les conversations et les bruits ambiants, en
cas de perte des sources d’alimentation électrique de I'avion.

La technologie actuelle dans le domaine des batteries n’offre pas une alimentation électrique
indépendante suffisante pour qu’on puisse appliquer la méme solution aux données du FDR. En
effet, les capteurs multiples et le cablage qui envoient des données au DFDAU ont besoin de
l'alimentation électrique de 1'avion.

1.11.5  Enregistreur de données de vol d’acces facile ™™

Des initiatives entreprises par les lignes aériennes, comme 1'élaboration et la mise en oeuvre de
programmes d’assurance qualité opérationnels en vol de plus en plus complexes nécessitent
I'enregistrement de données de plus en plus nombreuses. Des enregistreurs de données d’acces
facile (QAR) ont été mis au point parce que I'information des FDR n’était pas facilement
accessible pour I'entretien périodique et pour le contrdle des systemes de bord. Ce type
d’enregistrement a été fait sur des QAR, lesquels ne sont pas exigés par la réglementation. La
plupart des QAR en service enregistrent bien plus de données, selon une meilleure résolution et
a des taux d’échantillonnage plus élevés, que les FDR.

Contrairement aux FDR, les QAR ne sont pas congus pour résister a un écrasement. A partir des
nombreux morceaux de ruban magnétique récupérés de I'épave de 'avion, 21 segments ont été
identifiés comme provenant probablement du QAR de I'avion. On a tenté d’extraire
I'information de ces morceaux de ruban, mais en vain.

Le QAR installé a bord de SR 111 avait une cartouche a ruban qui pouvait enregistrer environ
1400 parametres, soit environ six fois le nombre de parametres enregistrés sur le FDR. Les
données additionnelles enregistrées sur le QAR comprenaient de nombreuses entrées qui
auraient pu étre utiles a I'enquéte. Ces données auraient pu aider a déterminer I'état de service
des systemes de bord avant, pendant et aprés qu'on eut décelé une odeur inhabituelle et, par la
suite, de la fumée dans le poste de pilotage.

Les organismes d’enquéte ont toujours milité en faveur de I'ajout d’autres parametres a ceux qui
sont déja enregistrés sur les FDR. En fait, ce n’est pas la capacité d’enregistrement des FDR qui
est un facteur limitatif, mais les initiatives en ce sens ont toujours été tempérées par les cofits
d’installation élevés de I'équipement nécessaire dans les avions, notamment des capteurs de
données additionnels et du cablage connexe. Un autre facteur limitatif est le cotit de I'obtention
de 'homologation du jeu de données obligatoire modifié pour les FDR.

Les FDR modernes, qui utilisent les mémes mémoires a semi-conducteurs que les QAR, rendent
techniquement faisable la capture de 'information des QAR par les FDR protégés en cas
d’écrasement. Cependant, la réglementation actuelle ne I'exige pas.
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1.11.6  Mangque d’enregistrement d’images

Le poste de pilotage de SR 111 n’était pas équipé d"un appareil d’enregistrement des images, et
ce type d’appareil n’était pas exigé par la réglementation.

Récemment, il est devenu réaliste sur le plan économique d’enregistrer les images du poste de
pilotage dans un dispositif a mémoire protégé en cas d’accident. Les nouvelles technologies

d’« immersion » offrent des systemes a caméra unique qui peuvent capter une vue panoramique
sur 360° de 'environnement du poste de pilotage. Un logiciel de visionnement spécial permet
aux enquéteurs de se retrouver dans le poste de pilotage et de voir de facon virtuelle tout le
poste de pilotage.

Une telle innovation aurait été utile pour I'enquéte sur le vol SR 111; I'enquéte aurait progressé
plus rapidement, et les mesures de sécurité possibles auraient été déterminées plus facilement.

1.12  Renseignements sur l'épave et sur l'impact

La présente section décrit le processus et les méthodes de repéchage de 'épave, de méme que
I'état des pieces repéchées P! V4dP) Dang certains cas, on donne une interprétation de la
signification de 1'état des piéces repéchées.

1.12.1 Repéchage de I'épave

1.12.1.1  Généralités P1-¥

Les opérations de recherches et sauvetage ont commencé immédiatement apres I'accident et
elles ont mis a contribution des ressources en provenance des Forces canadiennes (ministere de
la Défense nationale [MDN]), de la Garde cotiere canadienne (ministere des Péches et des
Océans), de la Gendarmerie royale du Canada (ministére du Solliciteur général du Canada) et
de la communauté locale qui a fourni de nombreux bateaux privés. On a mis en place une zone
d’exclusion afin d’assurer la protection et la sécurité des lieux au cours des opérations de
repéchage. La zone d’exclusion est demeurée en vigueur jusqu’au 1¥ novembre 1999. La sécurité
a été assurée en permanence pendant cette période, et aucune infraction connue a la sécurité n’a
été rapportée. Les opérations de repéchage et de triage des débris ont nécessité environ 15 mois
de travail.

On a repéré I'emplacement de 1'épave principale lorsque le sous-marin NCSM Okanagan est
parvenu a capter les signaux de radioralliement en provenance des radiobalises sous-marines de
détresse (ULB) fixées aux enregistreurs de vol. On a recueilli des renseignements sur I'état de
I'épave et la répartition des débris a I'aide de divers appareils d'imagerie sous-marine
embarqués, de plongeurs et de caméras vidéo montées sur des engins télécommandés (ROV).
La zone de débris principale mesurait quelque 125 m de longueur sur 95 m de largeur (411 pi sur
312 pi), et la profondeur de I'eau a cet endroit était de quelque 55 m (180 pi).

La premiere phase du repéchage a porté sur la recherche et le repéchage des restes humains
ainsi que sur la localisation du CVR et du FDR. On a exercé une surveillance étendue de la zone
des débris et des environs afin d’évaluer diverses possibilités de repéchage. Les débris flottants
avaient été éparpillés par le vent et les courants marins, mais aucun morceau important de
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I'épave n’a été retrouvé a 'extérieur des limites de la zone de débris principale unique sur le
fond de I'océan. Certaines des méthodes utilisées, qui sont décrites dans les rubriques suivantes,
ont éparpillé les débris sur une plus grande superficie.

Les opérations de repéchage de 1'épave ont permis de récupérer plus de 126 554 kg (279 000 1b)
de débris de l'avion, ce qui représentait environ 98 % de la masse structurale de I'avion. On a
également repéché plus de 18 144 kg (40 000 Ib) de fret.

1.12.1.2  Méthodes de repéchage de I'épave

(DIT1-63)

1.12.1.2.1 Méthodes initiales de repéchage de I'épave

Les activités initiales de repéchage ont consisté a récupérer les débris qui flottaient a la surface
de I'eau, a fouiller le rivage, et a effectuer des opérations de plongée par petits fonds pres du
rivage et par grands fonds dans la zone de débris.

Les plongeurs de la Marine canadienne ont retrouvé le FDR le 6 septembre 1998 et le CVR le
11 septembre 1998. 1l a fallu un certain temps pour repécher le premier enregistreur de bord
parce que les deux enregistreurs étaient équipés d'ULB actionnées par I'eau qui émettaient
toutes deux sur la méme fréquence. Apres avoir repéré la zone générale d’ot1 provenaient les
signaux des radiobalises, il a été difficile de localiser avec précision I'emplacement exact de
chacun des enregistreurs.

Les fixations des ULB étaient endommagées au point ot ces dernieres s’étaient presque
détachées des enregistreurs. Aucune exigence réglementaire n’oblige que 'ULB soit fixée a
'enregistreur pour les essais et la certification.

A partir du 12 septembre 1998, 'USS Grapple, un navire de repéchage de la marine américaine
(USN), a été sur les lieux pendant une période d’environ trois semaines, ce qui a permis
d’accroitre les capacités de levage et de plongée ainsi que le nombre de ROV déja sur place.

Apres un certain temps, on a jugé qu’il serait dangereux de poursuivre les opérations de
repéchage avec des plongeurs, en raison des conditions météorologiques et de I'état de la mer
qui se détérioraient de plus en plus, et a cause de la profondeur de I'eau et de la nature des
débris d’épave qui présentaient souvent des arétes vives et anguleuses. On a également constaté
qu’au rythme de récupération de I'épave a I'aide de cette méthode, il serait impossible de
repécher la plus grande partie de 'épave en temps opportun. On a donc décidé de recourir a
des méthodes offrant une plus grande capacité de récupération.

Les opérations initiales de repéchage ont permis de récupérer entre 6 804 et 9 072 kg (15 000 et
20 000 Ib) de débris.

1.12.1.2.2  Opérations de repéchage de charges lourdes

Entre le 13 octobre et le 24 octobre 1998, on a loué deux barges, qu’'on a amarrées ensemble, afin
de repécher les débris de la zone de débris (voir Figure 18). Une grue a forte capacité de levage,
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montée sur le pont d'une des barges, soulevait les débris d’épave du fond de 'océan et les
déposait sur le pont de la deuxiéme barge, ot ils étaient triés et lavés. Les matériaux ainsi
repéchés étaient ensuite transportés par des navires de la Garde cotiere canadienne (GCC)
jusqu’au rivage ou ils étaient traités de nouveau.

Cette méthode a permis de repécher quelque 68 040 kg (150 000 1b) de débris d’épave.

Figure 18 : Repéchage de charges lourdes
1.12.1.2.3 Utilisation d'un dragueur a pétoncles

Un dragueur a pétoncles a été utilisé a partir de la fin d’octobre 1998 jusqu’au milieu de

janvier 1999. Le bateau de péche tirait un rateau sur le fond de I'eau, et les débris étaient
recueillis dans un filet a pétoncles a mailles de chaine. Lorsque la mer était favorable, le
dragueur a pétoncles travaillait 24 heures sur 24, ce qui lui a permis d’effectuer 1 839 passages de
raclage au total.

Cette méthode a permis de repécher quelque 34 020 kg (75 000 1b) de débris d’épave.
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1.12.1.2.4 Utilisation d’engins télécommandés

Divers engins télécommandés (ROV) ont été utilisés tout au long des opérations de repéchage a
des fins de reconnaissance et de récupération. On a effectué un relevé a I'aide d"un dispositif de
balayage linéaire par laser et d'un sonar a balayage latéral afin de déterminer la superficie de la
zone de débris, et afin d’obtenir des renseignements détaillés sur le fond marin. Apres le passage
du dragueur a pétoncles, on a préparé la phase suivante des opérations de repéchage en se
servant de ROV pour tourner un enregistrement vidéo de la zone de débris et des zones
voisines. Un ROV des Forces canadiennes, appelé systeme d’intervention sur grands fonds
marins, a été utilisé du 26 avril 1999 au 14 juillet 1999 afin de repécher les morceaux d’épave qui
ne pourraient étre récupérés par la méthode de repéchage de la phase suivante a 'aide d'une
dragueuse a succion.

Cette méthode a permis de repécher quelque 2 268 kg (5 000 1b) de débris d’épave et de recueillir
beaucoup de renseignements sur la nature et I'emplacement des débris restants.

1.12.1.2.5 Utilisation d'une dragueuse a succion

La phase finale des opérations de repéchage de I'épave s’est déroulée a I'automne 1999. Elle
consistait a draguer la zone de débris jusqu’a une profondeur de 1,5 m (5 pi) afin de récupérer
les débris restants. Les matériaux de dragage étaient pompés dans la soute du navire et
transportés jusqu’au port industriel de Sheet Harbour (Nouvelle-Ecosse), ot ils étaient
déchargés dans une zone de confinement spécialement aménagée.

Les matériaux de dragage étaient traités par la suite a I'aide d"un dispositif de tamisage
mécanique qui permettait de trier les débris selon leur taille et de les déposer sur des
transporteurs a courroie a partir desquels on pouvait séparer manuellement les débris de
I'avion des autres sédiments ou rebuts. Cette méthode a permis de récupérer quelque 12 701 kg
(28 000 1b) de débris d’épave.

Les opérations de tamisage et d’extraction des débris de 'avion a Sheet Harbour ont pris fin le
3 novembre 1999, et les opérations de triage des débris récupérés ont pris fin le 4 décembre 1999,
soit 15 mois apres 'accident.

1.12.2 Examen de l'épave
1.12.2.1  Généralités

On a transporté les débris d’avion repéchés jusqu’aux installations des Forces canadiennes a
Shearwater (Nouvelle-Ecosse) oit on les a nettoyés et triés. Chaque élément a été examiné par le
personnel du BST et de la Gendarmerie royale du Canada (GRC), avec I'aide d'une importante
équipe de soutien formée de spécialistes fournis par Boeing (le constructeur de 'avion), Swissair
(I'exploitant de I'avion) et SR Technics (I'organisme de maintenance de 'avion). A la demande
du BST, des organismes d’enquéte, des compagnies et d’autres organisations ont également
preété les services de leurs spécialistes; notamment le NTSB, la FAA, le service d’enquéte sur les
accidents aériens du Royaume-Uni, le Bureau d’enquétes sur les accidents d’aviation de la
Suisse, le Bureau d’enquétes et d’analyses de France, la Airline Pilots Association,

Pratt & Whitney ainsi que d’autres entreprises. Au total, plus de 350 personnes ont participé aux
activités de triage, d’examen et d’étude des débris d’épave a Shearwater.
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Les articles repéchés ont été triés et classés selon la position qu’ils occupaient dans I'avion et
selon leur intérét potentiel pour les besoins de 'enquéte. On a porté une attention particuliere a
tous les débris qui présentaient des dommages causés par la chaleur, des résidus de combustion
ou des marques inhabituelles.

Le personnel de la GRC a procédé a des inspections visuelles minutieuses et a des analyses
judiciaires pour déterminer si des engins explosifs ou incendiaires auraient pu contribuer aux
dommages observés. Aucun indice n’a été découvert dans les débris de 'avion permettant de
penser que l'accident serait le résultat d'un acte criminel.

1.12.2.2 Reconstruction de l'avion

On a construit une structure de reconstruction grandeur nature sur laquelle on a attaché les
parties repéchées de la partie avant de I'avion (voir Figure 19). La structure originale comprenait
la partie de I'avion située au-dessus des planchers du poste de pilotage et de la cabine, entre
I'avant du poste de pilotage (référence 275) et la référence 595, située dans la cabine des
passagers de premiere classe. On a redressé, apparié suivant les facies de rupture et installé sur
la structure de reconstruction les parties repéchées de la structure primaire de la cellule ainsi que
les panneaux de revétement dont on avait déterminé la position d’origine entre 1'enceinte du
poste de pilotage et vers l'arriére jusqu’aux environs de la référence 595. On a par la suite
rallongg la structure de reconstruction vers I'arriere jusqu’a la référence 669; on a ajouté une
autre rallonge jusqu’a la référence 741, du coté gauche de la structure de reconstruction, afin de
supporter les morceaux repéchés des deux ventilateurs de recirculation d’air avant.

1.12.3 Examen des fils et des composants électriques repéchés

1.12.3.1 Généralités

Les forces d'impact ont lourdement endommagé le cablage de I'avion. En outre, certains fils

ont pu subir des dommages mécaniques supplémentaires au cours des opérations de repéchage.
De nombreux fils s’étaient rompus en segments d'une longueur comprise entre 10 et 100 cm

(4 et 39 po).

Tous les fils repéchés ont fait I'objet d'un examen a la recherche de cuivre fondu. En effet,
comme la chaleur engendrée par I'incendie n’avait pas été suffisante pour faire fondre le
cuivre®, toute zone de cuivre fondu aurait signalé qu'un arc électrique® s’était produit a cet
endroit.

* Le point de fusion du cuivre est de 1 083 °C (1 981 °F).

* Dans la publication 921, intitulée Guide for Fire and Explosion, 1a National Fire Protection Association
(NFPA) des Etats-Unis définit un arc électrique comme étant une décharge électrique qui franchit un
espace entre deux points en produisant de la lumiére et une température élevée. La température au centre
d’un arc électrique peut atteindre environ 5 000 °C (9 032 °F) ou plus.
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Figure 19 : Structure de reconstruction
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On a mis a part les segments de fils qui présentaient des dépots de suie ou des signes de
dommages causés par la chaleur, ainsi que les fils dont on a déterminé qu’ils auraient pu
provenir du trongon B de I'avion. L'examen de 1'état des fils, endommagés ou non par la
chaleur, a aidé a définir les limites et le profil de I'incendie, de méme que son mode de
propagation et sa relation avec la perte de divers systémes de bord.

On a examiné les composants électriques repéchés qui provenaient de la zone touchée par
l'incendie a la recherche de défaillances internes; de telles défaillances sont susceptibles
d’engendrer de la chaleur et, par conséquent, de devenir une source d’inflammation potentielle.
L’examen de ces composants n’a fourni aucun indice selon lequel ils auraient participé a la
naissance de l'incendie.

1.12.3.2  Contrile et suivi des fils électriques

Mis bout-a-bout, les fils électriques de 'avion auraient mesuré environ 250 km (155 mi) de
longueur. Méme si les opérations de repéchage ont permis de récupérer quelque 98 % de la
masse structurale de ’avion, on estime que ce pourcentage est légerement inférieur en ce qui
concerne le cablage. L'examen des fils récupérés a néanmoins révélé plusieurs segments de fils
ou I'on pouvait voir du cuivre fondu, lequel correspondait a des dommages causés par un arc
électrique. Certains de ces dommages étaient trop petits pour étre visibles a I'oeil nu. On ne peut
affirmer que tous les fils endommagés par un arc électrique ont été récupérés.

En cours d’examen, un numéro de piéce produite a été attribué a chaque fil jugé intéressant aux
fins de I'enquéte, et on a versé les renseignements pertinents dans la base de données sur le
cablage qui, a la fin de 'examen, contenait des renseignements sur quelque 3 000 segments de fil
individuels. Les segments qui montraient du cuivre fondu ou des signes significatifs de
surchauffe ont fait I'objet d'un suivi a I'aide du méme systeme de numérotation des pieces
produites qui a été adopté pour le suivi des morceaux d’épave. Les segments de fil qui
montraient du cuivre fondu ont fait I'objet d'une analyse plus poussée qui nécessitait que I'on
coupe les sections fondues du segment original. On a attribué a chacune de ces sections de fil
présentant du cuivre fondu un nouveau numéro de piece produite et on a établi le suivi dans la
base de données. Lorsque c’était faisable, les segments de fil en provenance de la zone
endommagée par I'incendie dont on a pu déterminer la provenance ont été placés a leur
emplacement respectif dans la structure de reconstruction (voir la rubrique 1.19.3).

1.12.3.3  Fils et cibles endommagés par un arc électrique

Lorsqu’un contact métal sur métal se produit entre un conducteur sous tension et une prise de
terre, ou entre un conducteur sous tension et un autre conducteur de potentiel différent, il se
produit un court-circuit. Habituellement, un court-circuit se traduit par un amorgage d’arc. On
peut généralement identifier les fils en cuivre ou en aluminium qui ont subi un arc électrique
par la présence d'une zone de métal resolidifié (voir Figure 20). Apres un arc électrique, lorsque
le métal se solidifie de nouveau apres avoir fondu, il forme souvent une perle d'un aspect
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caractéristique™. Les arcs électriques produits par un court-circuit déclenchent normalement le
disjoncteur en question, et il en résulte habituellement la fusion d'une quantité relativement
petite du conducteur.

Lors d'un amorgage d’arc, le cuivre se vaporise et son volume grossit de plusieurs milliers de fois
par rapport a son état solide. De hautes températures et pressions sont générées dans le
voisinage immédiat de cette vaporisation et par la décharge électrique (arc) qui se produit dans
l'air environnant. Si des matieres inflammables se trouvent a proximité, elles peuvent étre
enflammées par la chaleur de la décharge électrique, par la chaleur des gaz dégagés de cet
endroit ou par les globules de cuivre fon