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Résumé

Afin de déterminer l'orbite qu'un satellite d’observation d’exoplanétes devait adopter, il a été né-
cessaire de considérer les points de Lagrange et plus particuliéerement le deuxiéme de ces points. Dans
les pages suivantes, nous localisons les trois premiers de ces points (L1, L2 et L3), expliquons en quoi
ils sont importants et démontrons la quasi-stabilité de L1 et L2. Ensuite, nous analysons les différents
types d’orbites quasi-périodiques qui existent autour de L2 et construisons une orbite de Lyapunov
grace au logiciel STK/ Astrogator, ce qui permet de modéliser la mission et de souligner ses avantages

et ses inconvénients.
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Introduction

Dans ces prochaines années, le Swiss Space Center prévoit de lancer un satellite d’observation d’exo-
planetes nommé CHEOPS [3] (CH ExOPlanet Satellite). Mobilisant principalement des étudiants de
I'EPFL, ce projet se divise en plusieurs défis allant de la conception méme du satellite au choix de
I'orbite optimale sur laquelle I’envoyer. C’est dans ce dernier cadre que Dr. Anton Ivanov, le respon-
sable de cette mission, nous a proposé de faire I'étude du deuxieme point de Lagrange (L2), un point
particulier d’un systéme a deux corps. En effet, dans le systeme Terre-Soleil, L2 est favorable pour la
mission CHEOPS de deux maniéres. Premierement, car c’est un point quasi-stable, et deuxiemement,
car il existe au voisinage d"un tel point des orbites semi-périodiques qui se prétent bien a ’observation
d’exo-planetes. Ce deux avantages ont déterminé la structure de cette étude. En effet, nous commencons
par définir et démontrer la quasi-stabilité des trois premiers points de Lagrange du systeme Terre-Soleil,
puis, & 'aide d’un exemple, nous discutons les orbites atteignables autour de L2.

Bien qu'il existe beaucoup de documentation sur ce sujet, ce qui rend particuliére cette étude est
qu’elle a été réalisée par des étudiants de deuxieme année de Bachelor. Il a donc fallu rendre ce sujet
accessible a notre niveau. De ce fait, toutes les démonstrations, les figures et les simulations que vous
trouverez dans la suite de ce rapport sont le fruit de notre travail.



1 Etude des points de Lagrange L1, L2 et L3

Nous résumonts ici la méthode que nous avons utilisée afin de localiser les trois premiers points de
Lagrange.
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FIGURE 1: Schéma du probleme et notations utilisées

1. On se place dans 2’ le référentiel lié au centre de masse du systéeme Terre-Soleil. En utilisant la

particule fictive de masse fictive i = N]y J%j[t , on cherche w, la vitesse de rotation du repere. On a

d’aprés la seconde loi de Newtonﬂ:

27

M@ = Fo,p,
R = ||Fsrl|,

MM, MM,

2 sdVlt siVit
R——M = .

YV M, 9

Ainsi on trouve :
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2. On établit le bilan des forces pour un point matériel de masse m dans le référentiel 2’ :
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ﬁcentrifuge = mw2F7
ﬁcoriolis = 0.

On remarque que la force de Coriolis est nulle. Ceci découle directement de la définition des points
de Lagrange et de leur stabilité.

1. On supposera que 1’orbite de la terre est circulaire.



3. Par le méme argument utilisé au-dessus, on a I'équilibre des forces. Ainsi, par la seconde loi de
Newton :

ﬁS%M + F’T%JW + -ﬁcentr. = 07

et par suite :
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1.1 Position de L1

On cherche L1 sur I'axe Terre-Soleil. En effet, le point L1 est le plus facile & interpréter intuitivement :
il s’agit du point ol1 'attraction gravitationnelle du Soleil est compensée par celle de la Terre. En réalité
il faut également considérer la force de centrifuge. Dés lors, il est normal de chercher un tel point sur
I'axe Terre-Soleil.

Nous pouvons donc projeter (2) sur I'axe Terre-Soleil. La relation devient :
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En supposant que ¢ = % < 1 (ce qui est raisonnable vu que Mg > Mr), on peut effectuer un

développement limité de (3) a 'ordre 1 et on obtient :
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Interét du point L1

Le point L1 est particuliérement intéressant pour des missions d’observation du soleil. En effet, un
satellite envoyé au point L1 n’aurait jamais son champ d’observation masqué par I’'ombre de la Terre
ou de la Lune, et donc les conditions d’observations en seraient nettement améliorées. Sur ce point, se
trouve depuis 1995 le satellite d’observation solaire SOHO (Solar and Heliospheric Observatory) qui a
fourni la base de données la plus précise de la surface du Soleil [1].

1.2 Positition de L2

L2 est un point d’équilibre un peu moins intuitif. En effet, il correspond au point ot I’action cumulée
du Soleil et de la Terre viennent compenser la force centrifuge. Il semble naturel qu'un tel point se situe
sur 1’axe Terre Soleil, derriere la Terre. Nous projetons donc a nouveau (2) et on trouve :
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En supposant encore une fois que € = 2 < 1, on effectue un développement limité et on obtient :
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et donc:

Interét du point L2

L2 est particulierement intéressant pour 'observation spatiale, en particulier pour la recherche d’exo-
planetes. En effet, sa position fixe relativement au systeme Terre-Soleil rend les manoeuvres et les ca-
librations plus faciles. De plus, en ce point, le satellite n’est plus géné dans ses observations par les
radiations de la Terre (car a cette distance celles-ci sont fortement atténuées), ni par celles du Soleil, car
la terre fait écran et protege le satellite [2].

Enfin, le champ angulaire d’observation est en ce point trés grand (de +/- 60%jusqu’a +/- 90°pour
certaines missions comme Herschel en 2009), car la Terre éloignée ne géne pas le champ d’observation
du satellite. Depuis 2001, le voisinage de L2 est occupé par le satellite WMADP, chargé d’étudier le fond
diffus cosmologique [19]. Il a été rejoint par les satellites Planck et Herschel en 2009. Il le sera également
par Gaia en aotit 2013 et par le James Webb Space Telescope en 2018 [21] ainsi que, nous 'espérons, par
le satellite CHEOPS de I'EPFL.

1.3 Position de L3

La position de L3 peut se déterminer aisément en utilisant seulement des considérations physiques :
il est évident qu'un objet diametralement opposé a la Terre par rapport au soleil aurait la méme période
de révolution que la Terre, et donc serait fixe relativement au systéeme Terre-Soleil.

Ainsi, en posant /3 la distance Terre-L3, on a:

I3 = 2R = 2.99195740.10*! km | . )

Il existe encore deux points de Lagrange L4 et L5 dans le systéme Terre-Soleil, mais le calcul des
positions de ces derniers n’est pas détaillé ici.

1.4 Cartographie des lignes de champ de 1’énergie potentielle du systeme Terre-
Soleil

On s’est intéressé a dessiner avec Matlab un contourplot de I'énergie potentielle effective (énergie
potentielle gravitationnelle et énergie potentielle issue de la force d’inertie d’entrainement) du systéeme
Terre-Soleil afin de mieux repérer la position de chacun des points de Lagrange. Le résultat est visible
sur la Figure

L'expression de I’énergie potentielle effective du systeme Terre-Soleil est la suivante :
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avec w la vitesse angulaire de la Terre dans son mouvement de rotation autour du Soleil.



x1l=linspace (-7E8,-8E5,150);
x2=linspace (8E5,1.2E8,150);
x3=1linspace (1.6E8,7E8,150);
x=x1+x2+x3;
y=linspace (-7E8, 7E8,450) ;
[X,Y]=meshgrid(x,Vy);
f=@(x,y) —-(1.3346E20) ./ (sqgrt ((x-450) ."2+y."2))
—(1.0038E19) ./ (sgrt ((x—-449999550) ."2+y."2))
—(6.9E-7.%x(x.72+y."2));
z=f(X,Y);
for 1=1:450;
for j=1:150;
if (z(i,]J)<-1.6E12)
z(1i,3)=-1.6E12;
end; end; end; contour(X,Y,z,100);

FIGURE 2: Equipotentielles d"un systéme a deux corps et le code Matlab correspondant



1.5 Stabilité des points L1, L2

On considere l'expression de I'énergie potentielle effective (8) comme une fonction a deux variables
et on va appliquer les théorémes d’analyse connus afin de trouver les extrema de cette fonction :
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On effectue un développement limité de (9) d’ordre 2 au point L2 de coordonnées (z,0) ottz = R+ :
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On remarque que le gradient est nul étant donné que L2 est un point d’équilibre. On calcule maintenant
les dérivées partielles secondes de (9) afin d’étudier sa matrice hessienne correspondante, ce qui nous
permettra d’apres un théoreme d’analyse de conclure sur la stabilité de L2 :

82
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Si la détermination du signe de (1) est simple, celle de (12) est plus délicate. On remplace tout d’abord
w par son expression obtenue en () :
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De la méme maniére que précedemment, on pose ¢ = 2 ~ 1072 < 1, et on effectue le développement

limité de cette expression. Par suite :

o f 1 (Mr 10t 10% .
2
g—yf(}m l,0) > 0. (14)

Le déterminant de la matrice hessienne de f est négatif, on peut donc conclure que L2 n’est ni un
maximum ni un minimum. Toutefois, si 1’on se déplace selon la direction (0, ko) pour x = lo + R, ona:

o*f h3 2
f(R+12,ha) — f(R+12,0) = 87y2(R+12’0)? +o(h3) >0/, (15)




par (14) et si 1’on se déplace selon la direction (h;,0), ona:

o2 f

h2
(R—I—lz,O)?l—i—o(hf) <0]l. (16)

Nous remarquons ainsi, que L2 est un "point selle" : c’est un maximum selon 1’axe « et un minimum
selon I'axe y. Une analyse semblable nous permet de conclure la méme chose pour L1. Pour illustrer
cette démonstration de la stabilité, voici une figure que nous avons réalisée sur Matlabﬂ:

FIGURE 3: Champ de I’énergie potentiel d"un systeme a deux corps

Conclusion

A Vissue de cette section, nous constatons que L2 n’est pas stable. Il s’agira donc de trouver une
fagon de maintenir notre satellite autour de ce point.

2. La réalisation de cette figure fait appel au code déja cité sur la Figure en remplacant la fonction contour par la fonction
meshc.



2 Détermination d’une orbite périodique autour de L2

2.1 Différentes orbites autour de L2

En mécanique spatiale, il y a trois types d’orbites qu’un objet céleste peut parcourir sans propulsion
autour d’un point de Lagrange :

— les orbites de Lyapunov,

— les orbites de Halo,

— les orbites de Lissajous.
Ces trois orbites sont de nature tres différentes. Les orbites de Lyapunov sont des trajectoires courbées
entierement contenues dans le plan orbital des deux corps célestes, tandis que les orbites de Halo sont
des trajectoires contenues dans le plan orthogonal au plan orbital des deux corps célestes. Les orbites
de Lissajous quant a elles, sont des trajectoires ayant des composantes dans les deux plans, suivant
des courbes de Lissajous. Bien que les courbes décrivant ces orbites soient toutes trois théoriquement
périodiques, il n’en est rien en pratique.

En effet, nous avons vu dans la section précédente que L2 est un point instable, et donc de petites
perturbations depuis une position d’équilibre s’accumulent de fagon exponentielle, causant tres vite une
divergence de la trajectoire [4]. Il est donc nécessaire pour un satellite en orbite autour de L2, d’effectuer

régulierement des corrections de sa trajectoire a ’aide de sytémes de propulsion.

Les orbites de Lissajous et de Halo sont alors pré-
férées en pratique pour les missions spatiales, car elles
permettent de minimiser le nombre de manceuvres, et
donc la quantité de carburant & emporter.

Cependant, elles demeurent beaucoup plus com-
plexes a expliquer physiquement, c’est pourquoi nous
avons fait le choix de nous concentrer sur les orbites de
Lyapunov qui sont plus abordables a notre niveau.

2.2 Présentation de STK

Pour obtenir notre orbite périodique autour de L2,
nous avons utilisé le logiciel professionnel STK/ Astro-
gator, spécialisé dans la conception et I'optimisation de
missions spatiales.

Une mission spatiale sous STK se présente de la ma-
niere suivante (c.f. Figure[d) : il sagit d"un arbre tempo-
rel constitué de différents segments (initial state, maneu-
vers, propagate, target etc.) représentants schématique-
ment les différentes étapes de la mission au cours du
temps.

STK utilise des méthodes numériquesﬂ afin de ré-
soudre des problemes complexes d’optimisation d’or-
bites : étant données les contraintes que doivent rés-
pecter notre orbite, comment doivent étre modifiées
les conditions initiales et les variables intermédiaires
(spécifiées par l'utilisateur) afin d’atteindre les objectifs

Propagator: | Astrogator w Central Body:

SRR IE S E T
=[]

=

1] First guesz and the six first 2% plane crossing

Initial State
i Qirbit firzt half

-

2] B-10th Z< plane crozsing
5 Maneuver

@l Fropagate
-

3] 11th 2= plane crossing
B Maneuver
Propagate

4] 12th plane crossing
B Maneuver

’ Fropagate

5] Propagate without converging
M aneuver

’ Fropagate

lﬂ E] Propagate_without_convergingl
# b anevrer

’ Propagate

FIGURE 4: Mission spatiale sous STK

fixés. STK utilise la dénomination Target Sequence pour désigner ce type de probleme. Il revient ensuite
a l'utilisateur de configurer sa propre Target Sequence en fonction de son probléme.

3. Nous avons utilisé la méthode SVD differential corrector de maniére itérative comme conseillé dans les exercices d’initiation

a Astrogator.



Pour cela il peut faire appel (entre autres) a trois types de segments :

— L'état initial (sur STK : Initial State) définissant 1’état initial du satellite (sa
position, sa vitesse, sa masse a vide, la masse du carburant embarqué, la date
de lancement...) et les parametres sur lesquels STK peut jouer afin de trouver
I’état initial idéal permettant d’atteindre les objectifs fixés en contrainte.

— Les maceuvres (sur STK : Maneuver) consistant en une propulsion du satel-
lite selon une direction de l’espace. Il s’agira alors de spécifier au logiciel
quels sont les degrés de liberté du satellite (V, V,,, V.), ainsi que les objectifs
a atteindre afin qu’il détermine l'intensité de I'impulsion a appliquer pour
atteindre ces buts. Soleil

— Les propagations (sur STK : Propagate) permettant de tracer la trajectoire du
satellite et d'imposer des conditions sur cette méme trajectoire ; par exemple FIGURE 5: Repere
imposer que le satellite coupe tel plan avec telle vitesse. Le logiciel va alors ~¢entré en L2
jouer sur les parametres déterminant la trajectoire afin de répondre a ces
conditions.

L'utilisateur doit nécessairement comprendre avec précision le phénomene physique afin de séléc-
tionner les parametres et les contraintes déterminants pour aboutir a la convergence des résultats.

2.3 Obtention d’une orbite de Lyapunov avec STK

La premiére étape a été de créer un systéme de coordonnées adapté a notre étude, car le référentiel
par défaut utilisé par STK (référentiel inertiel de la Terre), ne convenait pas pour les caculs de trajectoire,
ni ne permettait d’obtenir des graphiques exploitables. Nous avons donc créé un repeére centré en L2,
lié au syteme Terre-Soleil (c.f. Figure 5). Nous avons de méme créé un propagator (fonction utilisée par
STK pour générer les trajectoires), afin de tenir compte des influences cummulées du Soleil, de la Terre
et de la Lune sur le satellite.

Nous avons maintenant tous les outils
nécessaires pour réaliser notre étude.

Une premiére tentative

Dans un premier temps, afin de mieux
comprendre le phénomeéne, nous avons
positionné notre satellite a une distance ar-
bitraire de L2 (-700 000 km) et nous lui
avons communiqué une vitesse initiale de
0.8 km/s selon V,,. Le résultat est visible

sur la Figure[7a la page

Interprétation physique [17]

Pour comprendre cette trajectoire il
faut se remémorer le profil d’énergie po-
tentielle précédemment établi (c.f. Figure
a la page [§). Dans un but pédago-
gique, nous allons assimiler notre satellite
a une bille roulant sur une surface 3D qui
n’est rien d’autre que le graphe de notre
fonction énergie potentielle (c.f. Figure [6).
La bille est initialement sur une orbite a
—700000 km de L2 dans l'entonnoir principal, et on lui communique une vitesse de 0.8 km/s selon Y.

FIGURE 6: Bille (représentant notre satellite) roulant sur le pro-
fil de I’énergie potentielle
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FIGURE 7: Premiére tentative : X = —700000km, V;, = 0.8 km.s ™!

Sa vitesse étant trop élevée pour l'orbite sur laquelle elle se trouve, la bille est déviée vers 1'avant et
I'extérieur de I’entonnoir. C’est alors que la surface qui la devance se souleve : la bille gravit la colline
délimitant le puit potentiel de la terre et ralentit. A cet instant, le point L2 la rattrape et la double par
I'intérieur et la bille rencontre une autre pente prononcée, qui la fait tomber vers le fond de la selle. Le
point L2 étant un point instable, si la trajectoire de la bille n’est a ce moment 1a pas corrigée, celle-ci a de
tres fortes chances de ne pas réussir a franchir la selle pour continuer sur son orbite autour de L2; elle
tomberait dans le puit du potentiel de la Terre ou partirait a I'infini sous 1'effet de la force centrifuge (ce
que I'on peut observer sur la Figure[7).

Quelles sont les contraintes a imposer sur notre trajectoire pour obtenir une orbite autour de L2?

L’analyse précédente nous permet d’isoler une premiere contrainte : V, = 0 km/s lorsque la tra-
jectoire coupe le plan Z-X (soit lorsque la bille se trouve au milieu de la selle). En effet, c’est une zone
périlleuse pour notre bille : imaginez-vous sur une pente trés raide, marchant dans la direction ortho-
gonale a celle-ci. Pour éviter de glisser et dévaler la pente, il vous faut prendre garde a maintenir la
composante de votre vitesse selon la pente nulle (soit dans notre probleme V,, = 0 km/s).

Enfin, une autre condition beaucoup plus intuitive est d'imposer V, = 0 km/s. En effet, nous savons
que les courbes de Lyapunov sont des courbes contenues dans le plan orbital des deux corps célestes,
nous voulons donc que notre trajectoire reste dans le plan X-Y, ce que nous garantit cette condition.

Premieéres révolutions autour de L2

Nous avons donc réglé notre premiere Target Sequence (portant sur 1'Initial State de notre satellite), et
nous lui avons demandé les valeurs de V,, et I'altitude Z que devait avoir notre satellite a 'état initial
pour respécter les contraintes précédemment identifiées. Les résultats de la simulation sont observables
sur la Figure
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Initial State : 1 juin 2004 12 :00 UTGC | Variables | Valeurs optimisées par STK
X —7 % 10° km X -
Coordonnées Y 0 km X -
zZ 0 km v —78.58 km
V. 0km.s~! X -
Vitesse V, 0.8 km.s™! v 0.756498 km.s ™!
V, 0 km.s™! X -
Masse du satellite 200 kg X -
Masse du carburant 10 kg X -

FIGURE 8: Premiéres révolutions autour de L2 et résultats de la premiere Target Sequence

On constate que le respect des contraintes imposées pour l'Initial State a bien permis au satellite
d’effectuer quelques révolutions sur son orbite autour de L2. Il est déja remarquable d’avoir obtenu pres
de deux révolutions sans avoir effectué aucune manceuvre, quand on sait que la moindre perturbation
croit exponentiellement autour de L2! Bien stir ceci n’est pas dii au hasard, car en réalité nous avons
demandé a STK d’optimiser I'Initial State pour que le satellite puisse parcourir deux révolutions, ce qui
a d’ailleurs causé des probléemes de convergence. Nous les avons résolus en procédant par plusieurs

12



étapes et en augmentant graduellement la précision des perturbations qu’effectue le logiciel a chaque
itération. Malheureusement, la divergence que I'on observe au bout d’un certain temps sur la Figure
est inévitable : L2 est un point instable et si la trajectoire du satellite n’est pas corrigée, celle-ci finira
inéxorablement par diverger.

Remarque : 11 est intéressant de voir qu’ici la divergence a eu lieu de I'autre c6té de L2. Ainsi notre
probleme est symétrique; a chaque fois que le satellite traverse la selle celui-ci a une chance de partir
vers l'infini ou de tomber dans le puit potentiel de la terre.

Utilisation de manceuvres pour prolonger la durée de 1’orbite

Pour éviter la divergence prématurée de notre trajectoire, nous avons décidé d’introduire des ma-
neceuvres pour la corriger. Ainsi, a chaque fois que le satellite croise le plan Z-X, nous avons créé une
nouvelle Target Sequence calculant I'impulsion nécessaire a fournir au satellite pour que celui-ci coupe
le prochain plan Z-X avec une vitesse V, = V,, = 0 km/s, a I'image de ce que nous avons fait pré-
cédemment. Nous avons répété 1’opération 4 fois jusqu’a obtenir une orbite d"une durée raisonnable :
approximativement 3 ans et 6 mois. Les résultats de la simulation sont disponibles sur la Figure 9}

Manceuvres Delta V Carburant utilisé Date
Manceuvre 1 | 17.309 m.s™! 1.291 kg 13 octobre 2005
Manceuvre 2 | 26.343 m.s™* 1.950 kg 21 janvier 2006
Manceuvre 3 | 5320 m.s™! 0.392 kg 27 avril 2006
Manceuvre 4 | 6.296 m.s~! 0.463 kg 05 aotit 2006

FIGURE 9: Orbite de Lyapunov obtenue et historique des manceuvres
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Caractéristiques de l'orbite

Les caractéristiques de I'orbite obtenue sont visibles sur la Figure[10].

9.011E+005 - .
1.765E+006 -

_ |
3.453E+I]I]B . 09.177E4004 B69E+006

Caractéristiques de l’orbite
. . selon 1’axe X ~ 0.7 x 105 km
Dimensions )
selon I'axe Y ~ 3 x 10% km

Nombre de révolutions autour de L2 ~55

Date de début de la mission 1 juin 2004
Date de fin de la mission 13 novembre 2007
Durée de la mission ~ 3 ans et 6 mois

FIGURE 10: Orbite dans le plan X-Y et ses caractéristiques

Conclusion

Nous avons ainsi obtenu une orbite de Lyapunov autour de L2. Pour poursuivre cette étude, il serait
intéressant de s’intéresser aux orbites de Halo et de Lissajous pour mieux comprendre celle qui est la
plus adaptée pour la mission CHEOPS (carburant utilisé, fréquence des manceuvres de correction etc.).
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Conclusion

Les objectifs que nous nous étions fixés ont bien été atteints. Nous avons dans un premier temps lo-
calisé les trois premiers points de Lagrange du systeme Terre-Soleil et compris en quoi L2 est pertinent
dans le cadre de la mission CHEOPS. L'étude de la stabilité de ce dernier nous a amené a nous intéresser
aux orbites de Lyapunov. Finalement, aprés avoir compris 'explication physique sous-jacente a ce type
d’orbites, nous avons réussi a en simuler une sur STK, fournissant par la méme des informations pra-
tiques permettant au Swiss Space Center d’estimer plus précisément le déroulement et les cofits d"une
telle mission.

Impressions personnelles

Toutes les facettes de ce projet nous ont véritablement passionnées. La premiere partie nous a per-
mis de jongler avec nos connaissances mathématiques et physiques pour trouver la maniere la plus
adéquate de poser et résoudre notre probleme. Nous avons notamment pu appliquer des théoremes
d’analyse II liés au probleme d’extrema d’une fonction a plusieurs variables au cas concret de I'énergie
potentielle effective du systéeme Terre-Soleil. Pour illustrer nos résultats, nous avons dti comprendre
comment fonctionne Matlab et comment modifier les données du probléme afin de rendre les gra-
phiques obtenus lisibles. En effet, si nous n’avions pas modifié la masse de la Terre relativement a celle
du Soleil, il serait impossible d’observer l'influence de cette derniére et donc les points de Lagrange.
Dans la deuxiéme partie, moins mathématique, nous avons du apprendre a utiliser un logiciel profes-
sionnel, complexe et indispensable a la modélisation de missions spatiales. C’est la partie qui nous a
pris le plus de temps et d’énergie, car il a d’abord fallu mettre a niveau nos connaissances physiques
et spatiales afin d’identifier quelles contraintes imposer pour atteindre nos objectifs. Ensuite, il a été
nécessaire de réaliser de nombreux tutoriels [18] pour avoir un meilleur apercu de I'immense panel de
possibilités qu’offre STK. Les résultats obtenus dans ces deux parties ont largement dépassé nos attentes
et nous en sommes tres satisfaits.

Enfin, il a été trés stimulant pour nous de travailler au sein de I’équipe CHEOPS. A deux reprises,
nous avons présenté en anglais les avancements de notre travail, ce qui pour nous a été une expérience
tout a fait nouvelle. Bien que ce projet ait certainement représenté beaucoup plus d’heures de travail
qu’'un projet classique, nous ne regrettons a aucun moment de nous étre lancé dans cette aventure et
nous en ressortons enrichis.
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