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1. INTRODUCTION

Ce projet développé par I'association étudiante Ipsa Space Systems de I'école d’'ingénieur
IPSA expérimente un moyen de récupération de démonstrateur grace a une redescente sous
GNC parafoil. Le but de I'expérience est de déployer un parapente pour assurer la redescente
guidée de la fusée jusqu’a son atterrissage en un point défini. |l s’agit donc d’'un démonstrateur
technologique qui prend forme en une fusée expérimentale lancée au C’space.

Le projet en développement depuis 2019 n’'a pas pu étre lancé au C’space 2020 qui fut annulé
pour causes de crise sanitaire. IPER a donc effectué son premier vol nominal au C’space 2021
le 23 juillet & 11h59. De nombreuses conclusions ont pu en étre tirées de ce vol et serviront a
reprendre le développement pour tenter 'expérience de GNC parafoil au prochain lancement.
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2. ACRONYMES

IPSA (Institut Polytechnique des Sciences Avancées)
ISS (IPSA Space Systems)

GNC (Guidance Navigation and Control)

IPER (Iss Parafoil Experimental Rocket)

GPS (Global Positioning Systems)

OBC (On-Board Computer)

SSC (Systeme de séparation coiffe)

SSL (Systeme de séparation loquet)

SSR (Systéme de séparation et de récupération)



3. CONTEXTE ET OBJECTIFS

Ce projet s’inscrit dans la logique de développement du projet PERSEUS qui explore différents
systemes de récupération de lanceurs spatiaux. Il constituera les premiéres expérimentations de ce
type de récupération afin de déterminer sa faisabilité et sa pertinence sur des lanceurs a plus grande
échelle.

4. DESCRIPTION DU SYSTEME IPER

4.1. Présentation générale

Le démonstrateur IPER est une fusée expérimentale
subsonique devant étre lancée au C’space. L’altitude d’apogée
visée se situe aux alentours des 1100m, altitude qui nous sera
suffisante afin de pleinement expérimenter la redescente
contrblée sous parapente.

Le parapente déployé va ramener l'intégralité des étages du
démonstrateur vers une zone d’atterrissage définie a 'avance.

Le démonstrateur dispose de 3 systémes de séparations, dont
2 transversaux, afin de déployer 3 voiles différentes.

Le parapente utilisé pour ramener l'intégralité des étages du
démonstrateur est une voile contrélable de 5m? pour 5m
d’envergure.

Plusieurs systémes de secours en vol ont été imaginés et mis
en place afin de garantir la sécurité de 'expérimentation en
vol.

Figure — IPER en rampe de lancement

Figure — CAO d’IPER sous parapente a I'échelle



4.1.1. Plan de vol

Equipé d’'un Pro75, le démonstrateur doit atteindre son apogée de 1100m 16 secondes apres
le décollage.

Pour le premier lancement de 2021, le plan de vol établi ne vise pas a effectuer le GNC parafoil.

Le but est de pouvoir voler une premiére fois et de tester tous les sous-systemes complexes
(de séparations meécanique, d’ordinateur de bord, de contréle parapente).

Un des objectifs de ce plan de vol est I'identification du systéme, grace aux données de vol,
qui sera utile a 'autopilote pour le prochain vol.

Le déroulement nominal des opérations est le suivant :

o Alapogée, le démonstrateur se sépare de sa coiffe pour déployer un premier drag chute.

La fusée descend depuis I'apogée jusqu’a une hauteur de 500m sol uniquement sous
ce premier drag chute. Cette hauteur de 500m sol a été déterminée de sorte qu’en cas
de probléme durant les opérations parapente, le déport latéral maximal avec le
parapente qui dispose d’'une finesse conséquente reste relativement faible (< 1500m).

o Aprés avoir descendu jusqu'a franchir ce seuil de 500m, le drag chute est alors
déverrouillé de la structure faisant ainsi office de parachute d’extraction pour sortir le
parapente du corps de la fusée.

¢ Le démonstrateur effectue maintenant ses opérations sous-parapente :

Pendant les 40 prochaines secondes, le systéme de contréle va opérer une série de 3
virages de différents enroulements de suspentes. Le but est de s’assurer de la
contrblabilité du systéme et de pouvoir identifier le systéme grace aux données de vol
en post-vol.

e Aprés le déroulement de I'expérience parapente, une troisieme séparation transversale
s’active pour diviser le corps du démonstrateur en deux parties et déployer le troisieme
parachute et interrompre I'expérience.

Le déploiement de la troisiéme voile devrait casser la vitesse relative du systéme pour
faire décrocher la voile de parapente et descendre verticalement jusqu’au sol.

Note : Le déploiement de la 3®*™ voile est ici prévu dans le déroulement nominal des
opérations. Cependant c’est initialement un systéme de sécurité et secours qui ne devrait pas
étre utilisé lors de la véritable expérience de GNC parafoil. Dans ce cas, le guidage sous-
parapente s’effectuera jusqu’au sol dans la zone d’atterrissage déterminée.



4.2. Sous-systemes meécaniques

La fusée IPER mesure 3000mm de long avec un diamétre 160mm. La masse a vide est de 15
kg et le centre de gravité est situé a 1560mm a partir de la coiffe. La fusée est composée de
guatre parties distinctes :

- Partie propulsive 750 mm

- Partie électronique 635 mm
- Partie expérience 1150 mm
- Partie coiffe 550 mm

Les aérostructures de type tubes, ailerons et coiffe sont en matériaux composites. Les tubes

et les ailerons sont en structure sandwich carbone et la coiffe est en fibre de verre. Les casings
des différentes voiles sont également en carbone stratifie. A l'intérieur, des bagues en
aluminium d’épaisseur variables permettent de compartimenter la fusée, assurer les
séparations et relier des tubes.

Les tubes sont fabriqués au laboratoire de I'lPSA avec les procédés de fabrication PERSEUS.
Les cases parapentes sont réalisées en plusieurs couches de carbone unidirectionnel tout
comme le tube interne de la partie expérience.

Les bagues en aluminium et d’autres piéces sont usinées au laboratoire sur une fraiseuse 3
axes.

Beaucoup de piéces sont imprimées en 3D avec du PLA et d’autres sont sous-traitées en
impression avec matériaux plus résistants comme le nylon chargé ou le PLA chargé carbone.
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4.2.1. Partie propulsive

Le tube de la partie propulsive est particulier car il posséde un rétreint intégré faisant passer
le diamétre extérieur de 160 a 120mm. Tout le systéme doit étre intégré par le haut car les
bagues en aluminium font 152mm de diameétre. L’ensemble de guidage du propulseur est
composé de la bague culot, la bague ailerons et la bague Reprise de Poussée. Ces dernieres
sont fixées sur le tube de guidage en carbone et le tout est inséré en une seule piéce par le
haut afin de faciliter I'intégration. Les quatre ailerons sont vissés sur les deux bagues depuis
'extérieur.




5.2.1.1 Systeme de séparation SSR

Le SSR est la troisieme séparation, il peut étre décomposé en deux partie. La partie basse se
situe dans le tube propulsif. Les deux parties sont emboitées ensembles et serrées au couple
avec une vis en titane.

La partie basse contient une bague en aluminium et un tube en carbone vissé sur la bague
dans lequel un ressort est compressé, le tout est un systéeme fermé, seules deux tiges (cf photo
partie propulsive) dépassent et transmettent la compression du ressort. Lors de la séparation,
ces deux tiges servent a écarter les deux étages de la fusée. Le dernier élément de la partie
basse est une bague annulaire en aluminium, non visible ici, dans laquelle la bague de la partie
haute vient s’emboiter et assurer le guidage du systéme.

La partie haute du SSR contient la bague qui vient s’emboiter avec la partie basse ainsi que
I'actionneur pour verrouiller et déverrouiller la séparation. Devant le faible couple des
moteurs pas a pas, le choix s’est porté sur un moteur brushless couplé a une boite de
réduction de rapport 300:1 pour obtenir le couple nécessaire au serrage et desserrage de la
vis. Deux pieces imprimées en 3D viennent maintenir moteur et boite de réduction, elles
assurent également l'intégrité du systéme lors de I'application des efforts engendrés par le
desserrage.

vis
titane

moteur
brushless

boite de réduction



4.2.2. Partie électronique

controle ssL

parafoil n J
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SSC GPS CE SSR

Ce tube comprend tous les organes de séparation de la fusée. A son extrémité droite on
retrouve la partie haute du SSR avec le moteur brushless. De l'autre cété il s’agit des
séparations pour la partie expérience.

Le tube électronique fait la liaison entre la partie propulsive et la partie expérience. Il concentre
également la case électronique avec la carte meére et I'interface extérieure.

Figure - Case électronique



4.2.3. Partie expérience

La partie expérience regroupe le stockage du
parapente ainsi que son déploiement. Dans ce tube
extérieur, un tube interne de diamétre 125mm est
fixé, sur lequel sont vissés deux rails sur toute la
longueur. Les demi-coques de la case parapente
glissent le long de ces rails, les suspentes du
parapente sont fixées sur un patin qui coulissent
également dans ces rails.

5.2.3.1 Systeme de contrble parapente

Les freins du parapente sont redirigés en dessous des coques qui contiennent le parapente et
passent a travers la bague de liaison entre le tube expérience et le tube électronique, ils
viennent ensuite dans les deux tubes guidés de I'entonnoir pour s’enrouler sur les bobines des
moteurs pas a pas. L’enroulement des freins sur les bobines permet de contréler la voile.




5.2.3.2 Systeme de séparation drag chute

Le loquet retient toute la deuxiéme phase de vol : la coiffe, le drag chute, la case drag chute
ainsi que les cases parapentes sont liés ensembles. Une corde fixée sur le loquet ci-dessous
retient leur sortie. Ces cordes passent entre le tube interne et le tube expérience, des petits
tubes en carbones de 9 mm assurent le guidage de ces cordes sur toute la longueur du tube
expérience.

Lors de la séparation, le servo moteur fait tourner 'engrenage et libére la corde qui part dans
I'entonnoir en direction du haut. Les cases parapentes glissent le long des rails, sortent du
tube interne et déploient le parapente. Les patins sur lesquels sont fixés les suspentes glissent
€galement et viennent se placer en butée en haut, a fleur du tube expérience.

L’ensemble des case parapente avec la coiffe se désolidarise complétement la fusée.

4.2.4. Partie coiffe

La coiffe est équipée d’une bague qui permet sa séparation ainsi que du systéme pitot.

5.2.3.3 Systeme de séparation coiffe

Le systeme de séparation est assez complexe car les contraintes sont fortes. Il n’y a qu’un
espace annulaire de 12mm entre le tube interne et le tube expérience. Cela impose de faire
un systéme de séparation sur trés peu de place. Il est donc composé de crochet qui dépasse
a I'extérieur de la fusée pour gagner de la place. Les crochets sont tirés chacun par une
cordelette qui passent sur un guidage avant de rentrer dans le tube et de descendre jusqu’au
tube électronique. Les cordelettes sont renvoyées a 90° par des poulies et fixées sur une
bobine actionnée par un servo moteur. La rotation du servo tire les cordes en méme temps et
ouvre les quatre crochets.



Figure — schématisation du parcours des cordes déverrouillant les crochets

5.2.3.4 Intégration tube de Pitot

La coiffe est découpée au bout pour accueillir le tube de Pitot le systeme se décompose en
deux pieces, la premiére est dans la coiffe pour former le support, la deuxieme vient se visser
sur la premiere. Ces pieces sont réalisées en PLA chargé carbone.




4.3. Sous-systeme électronique embarquée

Afin de contrller I'intégralité des opérations au sol et en vol du démonstrateur IPER, nous
avons développé notre OBC. Il s’agit d’'une configuration carte mére unique sur une base de
3 microcontréleurs AVR 8 bits ATMega324-PB. Les 3 microcontréleurs fonctionnent de concert
et ont chacun leurs taches respectives :

e Le microcontroleur TIMER assure le déclenchement de la premiére séparation

d’'apogée. La détection d’apogée se fait en démarrant un timer depuis le décollage,
détecté grace a I'arrache d’un jack fixé sur la rampe.
Ce microcontrdleur est entierement isolé électriquement du reste de I'électronique,
ne dispose d’aucune communication avec un autre sous-systémes et est alimenté
par une batterie a part avec son propre régulateur DC isolé. Ces mesures de
sécurité imposées par le cahier des charges visent a fiabiliser le timer pour assurer
la séparation d’apogée davantage critique qu’une autre.

¢ Le microcontroleur SENSOR va avoir la charge d’effectuer toute I'acquisition et le
traitement de données capteurs ainsi que de leur sauvegarde sur SD. Une fois les
données traitées, elles sont formatées dans une trame envoyée en UART au dernier
microcontrdleur.

e Le microcontréleur MAIN va effectuer le contrle du parapente et des séparations
de secours et de drag chute avec les données en vol regues par le microcontréleur
SENSOR. En plus de cela, ce microcontrbleur peut également sauvegarder les
informations et les données de vol sur une SD.
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4.3.1. Chaine d’acquisition et capteurs

Afin d’effectuer le contréle parapente nous avons besoin de plusieurs de la hauteur, de notre
position et du taux de chute verticale. Nous avons également ajouté une centrale inertielle
pour notre information afin d’avoir I'attitude et les accélérations du systéme bien que ces
données ne soient pas exploitées en vol.

La chaine d’acquisition tourne a 10Hz ce qui est suffisant pour le traitement de données que
nous voulons en faire par la suite. De plus I'asservissement du parapente ne demandera un
contrble en boucle fermé aux alentours des 1Hz. Cette acquisition est donc tout a fait
dimensionnée par rapports aux besoins fonctionnels.

Les capteurs embarqués sont :

e GPS: module EVM-GPS-RM de Linx technologie pour
obtenir notre position 2D. La communication se fait en
standard NMEA depuis de TUART a 10Hz.

De nombreux tests ont été effectués sur ce module pour obtenir des
informations quant aux coupures GPS du bridage. Le bridage coupe
le signal GPS quand une accélération supérieure a 4g est détectée.

Le résultat est concluant puisque le GPS se configure en hot restart ce qui nous redonne le
signal GPS en 16 secondes une fois 'accélération passée ce qui est tout a fait satisfaisant
pour notre plan de vol :

48.814030, 2.392698,-0.294434,-0.033691, - 3.962402,
48.814037, 2.392693,0.159668,-0.418945,-0.466309, < 48

48.814095, ),10)637,8.%1%008,-8.%0)‘/%4,).08&47%,3

0.000000, e.ooooee,e.017e9e,-o.516113,-5.555152,—I

0.000000, ©.000000,-0.046875,0.124023,-0.977051,

0.000000, ©.000000,-0.028809,-0.007324,-1.017578,

0.000000, ©.000000,-0.061523,-0.036132,-1.012672, > 28donc
©.000000, ©0.000000,-0.068350,-0.018555,-1.004883, coupure de
9.000000, 0.000000,-0.070313,-0.010742,-1.026367, : i
0.000000, ©.000000,-0.081543,0.015625,-1.063965, la réception
0.000000, ©.000000,-0.074707,-0.069336,-1.011230,

0.000000, ©.000000,-0.020996,-0.006348,-1.059082,

0.000000, ©.000000,-0.055664,-0.000977,-1.004305,

0.000000, 0.000000,-0.071289,-0.009277,-1.036133,

0.000000, ©.000000,-0.066895,0.027832,-1,043945,

0.000000, ©.000000,-0.030762,0.012207,-1.033691,

0.000000, ©.000000,-0.006348,0.013672,-1.008789,

0.000000, ©.000000,-0.019531,-0.015137,-1.034180,

0.000000, ©.000000,-0.028809,0.032227,-1.017578,

48.813972, 2.392830,-0.031250,0.011230,-1.020020,«=e reprise de la réception
48.813835, 2.393000,-0.019043,0.015625,-1.013672, 2\

48.813770, 2.393108,-0.031250,0.000000,-1.023438,  CPIC° 16 secondes
48.813740, 2.393178,-0.037109,0.026367,-1.002441,

48.813721, 2.393197,-0.055664,0.001465,-1.013672,

Figure — Test de coupure GPS par accélération

e IMU:
module UM7-LT de pololu. Cette centrale inertielle en
communication UART fournit I'attitude (angle d’Euler)
les accélérations et les vitesses angulaires filtrés en
interne avec Kalman.




Pression (Pa)

e Barometre : Le module MS5607 fait office de capteur
de pression absolue duquel nous déduisons la hauteur
relative. Notre hauteur de référence est calculée a
l'allumage en rampe.

Avec un filtrage & moyenne flottante, nous calculons
également notre taux de chute verticale en dérivant la
hauteur.
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4.3.2. Réalisation électronique
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5.3.3.1 Interface extérieure

Afin de répondre aux exigences d’interface développées précédemment, nous avons
implémenté une interface extérieure, afin de controler aisément le systéme et ses sous-
systémes depuis I'extérieur. Celle-ci se compose de :

% 4 interrupteurs 2 positions afin de contréler chaque séparation.

+» Une clé afin de mettre sous-tension l'intégralité des systémes électriques.

R/

+ Un PCB faisant office d’interface comprenant :

o Indicateurs lumineux pour chaque sous-systéeme :
= SSR: état de la séparation transversale basse
= SSC: état de la séparation de coiffe
= SSL : état de la séparation loquet
= Timer : témoin de démarrage du microcontréleur timer.
= Launch : témoin de lancement détecté par arrachage du jack.
= Supply : ttmoin lumineux de mise sous tension.
=  GPS :témoin de la réception de données GPS.

o Un afficheur 7 segment affichant le niveau de tension des batteries et utile &
I'affichage d’autres état internes.

o Les 3 ports de programmation ISP de chaque microcontréleur ; particulierement
indispensable pour le microcontréleur autopilote afin de rentrer les derniéres
informations météorologiques du jour avant le lancement.

Figure - Interface externe Figure - Interface externe dans le
corps de fusée apres le vol



4.3.3. Sécurité en vol

Le plan de vol présentant des risques dans le cadre d’un lancement au C’space, plusieurs
sécurités ont été mise en place. En effet, a cause de la finesse conséquente du systeme une
fois le parafoil déployé, il est important de mettre en place différente sécurité.

Premierement nous avons défini une hauteur pour le déploiement du drag chute de 500
meétres. Cette hauteur permet au systéme de ne pas avoir un déport latéral trop important dans
le cas ou le contréle en serait perdu en vol.

Ensuite plusieurs cas de figure ont été prévu pour I'utilisation de la derniére séparation de
secours (SSR). Cette séparation transversale sépare le corps de fusée principale en 2 parties,
laissant ainsi se déployer le parachute de secours. Dans le cas ou ce parachute se déploierait
avec le parapente en fonctionnement, celui-ci devrait opérer de la méme fagon que les
parachutes de secours pour les parapentistes. Ce parachute doit venir géner et casser la
vitesse relative du parapente pour le faire décrocher par I'avant. Une fois le parapente
entierement décroché, le parachute de secours prend le relai en termes de portance et le
systéme descend sous SSR uniquement. Méme si le parapente n’a pas totalement décrochée,
la vitesse horizontale est fortement affaiblie ce qui permet au systéme de descendre plus
verticalement.

Figure — exemple de parachute de secours parapentiste



5. RESULTAT DU VOL ET ANALYSE

5.1. Résumé

Aprés avoir satisfait les qualifications planéte science, le démonstrateur a décollé au C’'Space
2021 le 23 juillet & 11h59. Le vol a été qualifié de nominal bien que le plan de vol ne se soit
pas déroulé comme prévu.

La voile de parapente est sortie a I'apogée et s’est emmélée avec le drag chute. Le
démonstrateur a effectué I'intégralité de la descente avec ces deux voiles emmélées avec un
taux de chute suffisamment raisonnable pour notre permettre de récupérer tous les éléments
intacts.

§ &

5.2. Analyse

« Le vol ascendant en phase propulsive puis balistique s’est effectué de maniére
nominale.

« A l'apogée, 'OBC a envoyé l'ordre a la séparation coiffe de s’activer, puis la coiffe a
été éjectée sans délai comme attendu.

o Défaillance : En méme temps que ce déploiement, 'ensemble de case parafoil
est sorti du corps de la fusée et la voile de parapente a pu se déployer a moitié.
Ces cases parapente devaient rester dans le corps jusqu’au déverrouillage du
drag chute a 500m.

o Analyse : Avec le choc a I'ouverture du drag chute, le corps du démonstrateur
a effectué un brutal demi-tour encaissant -3.5G. Ce choc a été suffisant pour
éjecter les cases parafoil du corps, celles-ci n’étant pas retenues, seulement
glissée au fond du corps.



Initialement, une fois la séparation de coiffe active, le
cordage a été pensé pour que la case drag chute ne
puisse pas sortir entierement du corps.

Bloguant la sortie du corps de cette facon, les cases
parafoil ne peuvent pas sortir.

Figure — configuration initiale du
cordage empéchant la sortie des cases

L’inconvénient de cette configuration comme soulevé
par le personnel qualifiant de Planéte Science, est que
la case drag chute ne sortant pas intégralement, cela
peut représenter une difficulté supplémentaire pour le
déploiement du drag chute a cause de la forte vitesse
relative a 'apogée.

C’est pour cette raison qu’il nous a été demandé de
rallonger les cordes afin de laisser librement sortir la
case drag chute.

Pendant le vol, cela a eu pour effet secondaire
d’également laisser les cases parapente sortir en cas
de fort mouvement.

Figure — configuration retenue pour le vol
laissant sortir les cases

+ Le systéme a donc réalisé l'intégralité de la descente sous ces deux voiles.

« A500m, 'OBC a envoyé I'ordre de séparer le drag chute, cependant celui-ci étant déja
emmélé avec le parafolil, il ne s’est pas désolidarisé du corps.

+» Au seuil fixé des 350m, 'OBC a ordonné au SSR de s’activer comme prévu.

o Défaillance : La visse sans fin déverrouillant la séparation ne s’est pas
dévissée entierement. Apres récupération, la séparation était déverrouillée a
75%. Il a fallu un tour de clé effectué a la main pour finir de séparer le systeme.

o Analyse : Durant tous les tests menés au sol, la séparation était effectuée
aprés 3 secondes d’activation du moteur brushless. Le moteur continuait de
tourner pendant encore 5 secondes dans le vide. Pour une raison encore
inconnue, en vol, le systéme a pris plus de temps pour séparer et le moteur
s’est arrété de tourner avant que la séparation ne soit totale. Il semblerait que
le moteur ait tourné moins vite dévissant ainsi plus lentement la visse. Ceci peut
potentiellement étre di a une tension trop faible des batteries ce qui n’aurait
pas da étre le cas puisque celles-ci étaient encore chargé a 80% apres le vol.

% Le systeme a finalement atterri sans encombre mettant fin au premier vol du
démonstrateur IPER.



5.3. Données de vol

Malgré les problémes survenus dans le déroulement des opérations, les systémes embarqués
ont tous fonctionné de maniére nominale. La chaine d’acquisition de donnée a fonctionné
comme prévu nous permettant de recueillir des données utiles a I'analyse du vol :
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Voici quelques informations particuliéres concernant le vol :

1875

Durée totale d'enregistrement

48.327 minutes

Fréquence d'acquisition moyenne

9.656 Hz

Roulis moyen en montée 6.99 °/s
Taux de chute moyen 8.868 m/s
Vitesse ascensionnelle max 149.6 m/s - 538.56 km/h

Accélération maximale au décollage

5373 G

Choc a l'ouverture

-3.355 G

Apogée

1163.69 m

Durée totale du vol

170 s




5.3.1. Analyse de la phase propulsive

Bien que ce ne soit pas un objectif annoncé, nous avons également poussé un peu plus
'analyse des accélérations en phase propulsives par curiosité en remarquant la similarité avec
la courbe de poussé propulseur fournie par le constructeur.

En appliquant le principe fondamental de la dynamique avec une diminution linéaire de la
masse propulseur et en prenant en compte la trainée aérodynamique, on peut remonter a la
courbe de poussé du Pro75 et la comparer avec le courbe propulseur :

Pro75 3G Thrust evaluation
- based on IPER 2021 flight data -
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6. CONCLUSIONS ET PERSPECTIVES

Malgré I'échec du plan de vol prévu pour cette année, I'objectif plus large a été satisfait.

En effet, aprés deux années de développement, de nombreux systéme critiques et complexes
ont été développés. Malgré tous les tests effectués au sol nous ne pouvions pas tester de
maniére réaliste leur fonctionnement tel qu’ils sont prévus dans le plan de vol. Le but principal
de ce vol était donc d’effectuer un premier test de ce nouveau démonstrateur afin de pouvoir
tester un maximum de sous-systéme avant de tenter I'expérience de GNC parafoil.

En ce sens l'objectif a été rempli. Les échecs de 2 des sous-systémes nous ont permis de
mettre le doigt sur des erreurs de développement et de gestion qu’il nous aurait été difficile
d’anticiper sans effectuer ce premier vol d’essai.

De cette facon, grace a ce retour d’experience et aprés avoir identifier les problémes survenus,
nous sommes désormais a méme de corriger ces défaillances pour préparer le prochain
lancement. De plus nous continuons en paraléle le développement et 'implémentation du GNC
parafoil presque achevée a ce stade.

Le prochain lancement au C’space 2022 devrait donc mettre en ceuvre I'experience de GNC
pararfoil compléte.




