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1. Wprowadzenie

Che¢ poznania przestrzeni kosmicznej nurtowata cztowieka od zalania
dziejéw. Dopiero w XX wieku, dwczesna technologia, badania oraz obliczenia
teoretyczne, daty cief nadziei, ze cztowiek kiedys bedzie mdogt wylecieé poza
granice swojej planety. To stymulowato ludzko$¢ do opracowywania metod

umozliwiajgcych eksploracje przestrzeni kosmicznej.

1.1. Motywacja:

Jednym z bardziej znaczacych odkry¢ dla dzisiejszej nauki byfta orbita
transferowa opisana przez Waltera Hohmanna i Wtadimira Pietrowicza
Wietczinkina w 1925r., byto to 39 lat przed wystaniem pierwszego cztowieka do
przestrzeni kosmicznej [1]. Manewr transferowy Hohmanna polega na przejsciu
z orbity kotowej na eliptyczng o duzo wiekszym promieniu, dwa razy uzywajac
silnikdw w statku kosmicznym [Rys.3]. Hobbystycznie interesuje sie kosmosem
oraz wszystkim co sie z nim wigze, wiec temat mojej pracy bardzo mi sie
spodobat. W 1991 roku Japonska sonda Hiten zastata wystrzelona na orbite
Ksiezyca [2]. Celem misji byto zbadanie mozliwosci wykonania manewrow w
przestrzeni kosmicznej za pomocg asysty grawitacyjnej Ksiezyca i hamowania w
atmosferze Ziemi. Po wykonaniu dziesieciu przejs¢ obok Ksiezyca i dwdch
manewrach hamowania w atmosferze Ziemi gtéwna misja sondy zostafa
zakonczona. Statek po wejsciu na orbite okotoksiezycowg zostat rozbity o
powierzchnie naszego naturalnego satelity gdyz w jego zbiornikach nie zostato

wystarczajgco duzo paliwa, aby mdc go sprowadzié¢ na Ziemie.



1.2. Metodyka:

W niniejszej pracy zawarte zostaty tematy zwigzane z wykorzystaniem
symulacji komputerowej do badania orbit transferowych. Tego typu obliczenia
bardzo czesto s3 podstawg dla naukowcéw do projektowania misji do ciat
niebieskich, gdyz pozwalajg do nich dotrze¢ w bardzo ekonomiczny sposéb.
Niestety wigze sie to rowniez z bardzo dtugim czasem oczekiwan na osiggniecie
celu przez statek kosmiczny. Moim celem bedzie doktadne opisanie orbity
transferowej dookofa Ksiezyca i zasymulowanie. W mojej pracy za bazowy

przyktad do opisu tej orbity postuze sie lotem statku Apollo
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2. Teoria grawitacji Newtona

2.1. Prawo grawitacji Newtona
Na gruncie klasycznej teorii Grawitacji sformutowanej przez Newtona,
kazde ciato we Wszechswiecie przycigga kazde inne ciato sitg wprost
proporcjonalng do iloczynu mas obu ciat, M i m, i odwrotnie
proporcjonalnie do kwadratu odlegtosci r miedzy srodkami obu ciat
[3,4]. Sita ta dziata wzdtuz prostej tgczacej oba srodki masy oraz jest ona
zawsze przyciggajaca.

. Mm .
F'=G—-¢',
r

G - stata grawitacji, G= 6.673x10-11 N-m? - kg
x' — wektor tgczacy $rodki mas obu ciat, a r jest dtugoscig tego wektora
e'— wersor bazowy wzdtuz osi i

Na wszystkie ciata we wszechswiecie oddziatuje sita grawitacji,
niezaleznie od ich wielkosci (Ziemia, Ksiezyc, cztowiek).

m,
1_3‘“ 1_:3 m,
— —L) m, > m,
- >

R

Rys. 1 Przycigganie grawitacyjne dwéch ciat [5]

2.2. Natezenie pola grawitacyjnego
Natezeniem pola grawitacyjnego nazywamy stosunek sity F dziatajgcej
na ciato do masy m tego ciata umieszczonego w polu. Masa ciafa
probnego musi by¢ mata, aby nie zaburzyta pola grawitacyjnego, ktére
mierzymy tg masg. Wektor g okresla wartosc¢ i kierunek natezenia pola
grawitacyjnego.



7,

HE

g=_=

Kiedy okreslamy ciezar ciata znajdujgcego sie w poblizu Ziemi (M bedzie
masg Ziemi, zas r odlegtoscig sSrodka masy ciata do srodka masy Ziemi),
to site dziatajgca na mase w polu grawitacyjnym nazywamy ciezarem
tego ciata w:

w =mg.

2.3. Grawitacyjna energia potencjalna i potencjat grawitacyjny.
Energig potencjalng ciata okresla sie przez jego potozenie obliczajac
prace, jakg nalezy wykonaé, aby przenies¢ ciato z punktu, w ktérym
aktualnie sie znajduje do nieskonczonosci, gdzie sita grawitacji zanika.

Jednym z najwazniejszych parametrow charakteryzujgcych pole
grawitacyjne jest potencjat grawitacyjny opisujgcy zdolnos¢ pola do
nadawania energii potencjalnej ciatu, jakie sie w nim znajdzie. Wielko$¢
tg oznaczamy przez symbol y, definiujemy jako stosunek energii
potencjalnej Ug jakg ma ciato umieszczone w polu grawitacyjnym do
wartosci tej masy:

U

V=E-

3. Predkosci kosmiczne

3.1. Pierwszg predkoscig kosmiczng nazywamy najmniejszg pozioma
predkos¢ jakg nalezy nadaé ciatu wzgledem przyciggajacego je ciata
niebieskiego. Dzieki tym specyficznym warunkom mozna wnioskowac, ze
dla ciata niebieskiego o ksztafcie kuli, orbita bedzie orbitg kotowg o
promieniu rdwnym promieniowi planety.

muv? _ GMm
R  R?




G — stata grawitacji;

M — masa ciata niebieskiego;

m — masa rozpedzanego ciata czyli satelity krgzgcego wokat ciata
niebieskiego;

R — promien planety.

3.2. Drugg predkoscig kosmiczng nazywamy predkosc¢ jaka trzeba nadac
obiektowi na powierzchni tego ciata niebieskiego, aby tor jego ruchu stat
sie krzywa otwartg. Obliczamy jg przyréwnujac energie obiektu
znajdujgcego sie na powierzchni ciata niebieskiego do energii ciafa, ktore
zatrzyma sie w nieskonczonosci. Energia w nieskoriczonosci wynosi O ( ze
wzgledu na brak oddziatywan z polem grawitacyjnym i zerowa
predkos$é), zatem na powierzchni sumaryczna energia tez musi sie
rownac 0.

Mm mv?
E=-G—+

R 2

M — masa ciata niebieskiego;

m — masa wystrzeliwanego ciata;
v — predkos$¢ poczatkowa;

R — promien ciata niebieskiego.

Stad wynika:

Uy =




4. Projektowanie misji statkow kosmicznych

Pierwsze realne koncepcje podrézy kosmicznych przypisuje sie
Konstantinowi Ciotkowskiemu. W 1903 r. opublikowat on swoja
najstynniejszg rozprawe pt. ,,Eksploracja przestrzeni kosmicznej dzieki
urzgdzeniom odrzutowym”. Natomiast dopiero po 54 latach od
udostepnienia publikacji przez Ciotkowskiego, Zwigzek Radziecki wystrzelit
na orbite okotoziemskg pierwszego sztucznego satelite o nazwie Sputnik 1.
Byto to pierwszym duzym krokiem do podboju kosmosu co w pdzniejszych
latach doprowadzito do wystania pierwszego zatogowego statku
kosmicznego.

Przestrzen kosmiczna obecnie definiowana jest jako obszar powyzej stu
kilometréw nad powierzchnig Ziemi. Jesli chcemy wystrzeli¢ pocisk
rakietowy w kosmos, potrzebujemy nada¢ mu zmiane predkosci dela-v,
ktdra przektada sie na impuls sity potrzebny aby wykona¢ manewr (np.
zmiany trajektorii lotu). Predko$¢ ta jest o wiele mniejsza niz 2 predkos¢
kosmiczna.

N
Av = —dt = |aldt
¢ m t

Gdzie:

T — chwilowa sita ciggu silnika
m — chwilowa masa

a — chwilowe przys$pieszenie

Rozpatrujgc przypadek, w ktérym sity zewnetrzne nie dziatajg na nasz obiekt

oraz jesli cigg dziata we wskazanym kierunku, mozna zastosowac
uproszczenie

Av: f |a|dt: |U1_U0
t



Loty w kosmos mozna podzieli¢ na trzy gtdwne typy: suborbitalny, orbitalny
oraz bezposrednie wyniesienie. O suborbitalnym locie kosmicznym moéwi
sie wtedy, gdy statek dociera do przestrzeni kosmicznej ale nie zostaje
umieszczony na orbicie. Trajektoria jego prowadzi z powrotem na Ziemie.

70 mile apogee
2 minutes 40 seconds

Payload separation
4 minutes

: Definition of Space Re-entry into
Spa_ce!. Earths atmosphere
1 minute 30 seconds 62 Miles

Parachutes

Ascent Coast Deploy

Launch and Boost Phase
12 Second Burn

Touch down! 15 minutes

Rys. 2 Wizualizacja orbity lotu suborbitalnego [7]
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Lot orbitalny wystepuje wtedy, gdy statek kosmiczny zostanie umieszczony
na trajektorii w przestrzeni kosmicznej na ktérej moze pozostac. Aby taki lot
mogt sie odby¢ wymagany jest pionowy start rakietowy, dzieki czemu jest w
stanie pokonac opdr atmosferyczny czy grawitacje, az do uzyskania
docelowego putapu i przyspieszenia poziomego.

Bezposrednie wyniesienie jest pomystem opierajgcym sie na ogromnych
rakietach Nova czy Saturn C-8, ktérych moc pozwalataby wystrzelié statek
wprost na ksiezyc bez uzyskiwania zamknietej orbity oraz predkosci ucieczki.
W czasie wstepnego planowania misji Apollo NASA rozwazata zastosowanie
bezposredniego wyniesienia na Ksiezyc, jednak pomyst ten zostat porzucony
ze wzgledu na mase pojazdu. Ten pomyst nigdy sie nie sprawdzit, jedynie
zostat przedstawiony jako koncepcja w filmach science-fiction np. , Kierunek
Ksiezyc”- Irvinga Pichela.

5. Orbita transferowa Hohmanna

Niemiecki naukowiec Walter Hohmann opublikowat w 1925 roku zatozenia
manewru transferowego[Walter Hohmann (1925). Die Erreichbarkeit der Himmelskérper.
Verlag Oldenbourg in Miinchen. ISBN 3-486-23106-5]. Manewr ten polega na
ekonomicznej zmianie orbity kotowej statku kosmicznego na wyzszg lub
nizszg, poprzez dwukrotne uzycie silnikdw. Jednak gtéwng ideg pomystu
Hohmanna jest mozliwos¢ przetransferowania statku z okolicy jednego ciata
w poblize drugiego. Statek ten porusza sie tam w nieskoriczonos¢, chyba, ze
odpali silniki, wowczas wylgduje. Jesli nie odpali bgdZ nie miat by takiej
mozliwosci (np. w przypadku awarii), to powrdci do punktu startu. Stad
wynika bezpieczenstwo tej orbity.[8]

Podwyzszenie orbity nastepuje wtedy, gdy statek przechodzi z orbity
kotowe]j do orbity w ksztatcie potédwki elipsy, ktéra jest styczna zaréwno do
opuszczanej orbity jak i orbity docelowej [Rys. 3]. PrzejScie miedzy orbitami
inicjowane jest poprzez pierwsze odpalenie silnika, czego skutkiem jest
podwyzszenie aktualnej orbity.
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Gdy statek kosmiczny osigga docelowg wysokos¢, nastepuje drugie
odpalenie silnika, ktérego celem jest dostosowanie predkosci do predkosci
orbitalnej wymaganej przez orbite docelowa. Istnieje mozliwosc aby statek
przez pewien czas krazyt po orbicie transferowej Hohmanna.

Rys. 3 Wizualizacja manewru transferowego Hohmanna [8]

Wykorzystujagc manewr transferowy Hohmanna mozemy rowniej
sprowadzi¢ statek kosmiczny z wyzej orbity kotowej na nizszg. Jedyng
roznicy jest kierunek ciggu impulséw, muszg by¢ one skierowane przeciwnie
do kierunku lotu statku. Obnizenie orbity oraz spowolnienie lotu jest
skutkiem pierwszego impulsu. Natomiast drugi impuls powoduje
dostosowanie predkosci statku do predkosci jakg musi przyja¢ nasz obiekt
na nowej nizszej orbicie.

Niezaleznie czy podwyzszamy czy obnizamy orbite w wyzej opisanych
manewrach wykorzystuje sie silniki o duzym ciggu w celu redukcji zuzycia
paliwa. Gdybysmy wykorzystali silniki o matym ciggu nasz manewr mogtby
zosta¢ wykonany tylko w przyblizeniu.

Podczas analizy tego manewru nalezy zatozy¢, ze czas dziatania impulsu jest
krétki, w ktorym silniki rakietowe wypalajg paliwo, poniewaz dostarczajg
one impulsu do pojazdu kosmicznego w wyniku gwattownej zmiany
predkosci.

12



Dwa ciatfa niebieskie poruszajg sie po
orbitach kotowych A i B. Statek jest
zobowigzany do oddalenia od jednego z
ciat i spotkanie z drugim w pewnym
punkcie swojej orbity.

Rys. 4 Model orbity transferowe;j [8]

Na rysunku obok mozna zaobserwowacé nastepujgce punkty:
- S — pierwsza planeta,

- L — statek kosmiczny,

- R—druga planeta,

- H — potowa orbity Hohmanna,

- A — orbita wstepna statku,

- B —orbita planety drugiej,

- @ - roznica w katach obrotu satelity i ciata docelowego

Pierwszy etap manewru to krdotkotrwale uruchomienie silnikéw w
momencie, gdy pojazd kosmiczny znajduje sie w punkcie L wstepnej orbity
kotowej o promieniu Ro (odlegtos¢ miedzy S a L). Dysza silnika skierowana
jest przeciwnie do kierunku lotu i przyrost predkosci AVa skierowany jest
zgodnie z wektorem predkosci poczatkowej Vo czyli stycznie do okregu.
Rowniez nowa predkosc Va jest prostopadta do promienia wodzacego
pojazdu, gdyz jest sumj jednakowo skierowanych Vo i AVa.

AV moze zostac okreslona przez wielokrotne stosowanie nastepujgcego
rownania, ktére mowi, ze catkowita energia jest sumg energii kinetycznej i
energii potencjalnej.

2
eV K
2 r?
gdzie:
€ - jest catkowitg energig przypadajgcg na jednostke masy obiektu lub ,,okreslong energig”
v - to predkos¢ obiektu w biezgcym potozeniu
M - to GM centralnego ciata tzn. stata grawitacyjna Newtona pomnozona przez mase
T - to biezgca odlegtos¢ od centralnego ciata.
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Kluczem jest to, ze catkowita energia obiektu jest statg ruchu na orbicie, jesli
silniki nie sg uzywane.

Wykorzystuje réwniez fakt, ze orbity sg elipsami, a réwnanie, ktore okresla,
statg ruchu apsyd orbity tzn. promienie najblizszych i najdalszych punktéw na

orbiciery iry [7]
_ THs
rtr

Dla tego problemu definiujemy:
- GM stonca,

- GM ciata wylotu,

- GM ciata przylotu,

- promien orbity ciata wylotu krgzgcego wokot stonca, zaktada sie, ze orbita jest
kotowa,
T5- promien orbity ciata przylotu krgzgcego wokét stonca, zaktada sie, ze jest kotowa.

Orbita Transferu Hohmana ma absydy r4i r,. Wiec jego specyficzng energig
jest:

Us
€y =— ,
H ™ +T2
Nastepnie obliczam predkos¢ orbity 7y :
2

HUs V"H1 MUs
SH ==
r+1 2 12

Co daje:

S 21,
1 r(rn+r)’

Dla kotowej orbity ciata wylotu, krgzgcego wokot Storica mamy dla jego
predkosci wokot storica:

_Bs Vi Bs

2, 2 r’

Lub
= |5
r
Predkosc¢ orbity transferu Hohmana w perycentrum jest w tym samym kierunku
co predkos¢ ciata wylatujgcego i sg one w takim samym promieniu od storica,
wiec zamiana predkosci od wylotu kotowej orbity do orbity transferu Hohmana
jest tylko réznica (zostanie to pdzniej podniesione do potegi, wiec znak przed ta
réznicg nie ma znaczenia).

1% =7 -V = zusrz ‘uS
T1 H1 1 T1(T1 + TZ)



Jest to zmiana predkosci z orbity ciata wylotu do orbity transferu Hohmana, ale
bez jego obecnosci. Aby wykonaé manewr z kotowej orbity wokot ciata uzyjemy
tatanego przyblizenia stozkowego [8], poniewaz potrzebujemy predkosci
wyijscia z ciata rownej do predkosci transferu. Tu ptaszczyzna orbity krgzacej
wokoét ciata jest wazna, poniewaz musi sie ona ustawié w jednej linii z
kierunkiem predkosci transferu do zminimalizowania A V. W tym przypadku
jest to wspdlna ptaszczyzna orbity obu ciat.

Okreslona energia obiektu wyjsciowego znajdujgcego sie wystarczajgco daleko
od ciata to rownanie, w ktérym drugi warunek dazy do zera, gdy odlegtosc
zmierza ku nieskonczonosci.

vZ

Eescape = 7
Teraz, aby uzyska¢ zmiane predkosci wyjscia i wigczenie do transferu Hohmana
bierzemy roznice miedzy predkoscig energii wyjscia w promieniu orbity sondy
wokoét ciata wyjscia a predkosciag orbitalnej sondy:

2
Ur1 _ Vescape M1

2 2 a,
2p
— 2 1
vescape - le +
a;
v M1
orbit a;

’ 214 ’.U1
Vinject = Vescape — Vorbit = U72"1 + a_ - a_
1 1
2
R I R -
mject r(r + 1) 1 az a,

To jest A V wymagana przez statek by poruszaé sie bezposrednio z orbity
kotowej wokét ciata wylotu do orbity transferowej Hohmana pojedynczym
momentalnym manewrem.

Mozemy powtdrzyé to wszystko, aby wstawi¢ w orbite przylotu, by uzyskac:
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2051

V; =
insert T‘1(T‘1 + rz)

’lls 2#2

Catkowita A V jest wiec sumg dwoch manewrdw:

/ 21 ’#1
AV = Vescape — Vorbit = v72"1 + - |t
a; a;

lub nieco uproszone:

2

T rn+n a, a,

AV =

Okres ruchu po elipsie mozna otrzymac z trzeciego prawa Keplera, zas potowa

jego daje nam czas transferu Hohmanna.

v |2 | L2

|2%)
- )
a,

/ﬂs 2#2 [0

2#27’2
&1 (T1 + 7"2)
2
s | 2n ) L2
Ty rntn a,

<2n> at m |0 +m)?
RENET

Katowe ustawienie a (w radianach) w momencie startu miedzy obiektem

zrodtowym a docelowym mozna obliczy¢ z nastepujgcego wzoru:

a=n_(1)2tH= 1__

+1

Jest to réznica w katach obrotu satelity i ciata docelowego.
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6. Opis jezyka programowania Python

6.1. Wstep.
Jezyk ten zostat wydany w 1991r. przez Guio van Rossuma i jest
zarzgdzany przez organizacje non-profit Python Software Foundation.
Istnieje wiele interpreterdow oraz kompilatorow tego jezyka
programowania. Jezyk ten jest zazwyczaj interpretowany jednak mozna
go skompilowaé, lecz robié sie to tylko w specyficznych sytuacjach, np.
abu kod dziatat szybciej.
Python jest jezykiem programowania o ogdlnym przeznaczeniu.
Jego filozofia zaprojektowania kfadzie nacisk na czytelnos¢ kodu oraz
produktywnosé [9-11]. Posiada minimalng, ale zarazem wiele
wszechstronnych bibliotek, w tym interfejs programowania
aplikacyjnego. Jezyk Pythona z racji, ze jest bardzo minimalistyczny
definiuje wbudowane obiekty takie jak listy i stowniki [11-13]. Python
obstuguje rownie programowanie zorientowane obiektowo,
programowanie proceduralne i programowanie funkcyjne [14-16].

6.2. Skrypt i wyswietlanie tekstu
Przez skrypt rozumiemy plik tekstowy o rozszerzeniu .py. Interpretery
Pythona zostaty wydane dla wszystkich znaczgcych systemow
operacyjnych — Windows, Linux, MacOS. Zintegrowanym srodowiskiem
programistycznym, ktére utatwia programowanie jest edytor Spyder
[17].
Aby wyswietli¢ tekst w Pythonie nalezy skorzystaé z formuty:
print “Witaj Swiecie”
Tekst miedzy cudzystowami jest dowolny. W Pythonie napisy zamykane
sg poprzez pojedynczy lub podwdjny cudzystéw. Jesli tekst ograniczymy
z obu stron potrdjnymi cudzystowami to tekst moze zajmowac kilka
wierszy.
Napis mozemy przypisa¢ do dowolnej zmiennej np. “a” a nastepnie
skorzystac z operatora indeksowania by wyswietli¢ okreslony fragment

napisu. Operator indeksowania ma nastepujacg postac:

nazwa zmiennej[od:do:co ile]

gdzie od:do oznacza numery porzgdkowe w napisie.
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Do faczenia napisow stuzy znak "+”:
a = ‘witaj swiecie’

b = ‘w 2017 roku’

print a + b

Gdy wywotamy napis wyswietli sie nam ,,Witaj swiecie w 2017 roku”

6.3. Liczby
Operacje matematyczne w jezyku Python sg intuicyjne i proste np. 2/5,
2+5, 2*5, 2%5 itd.. Znak % oznacza dzielenie modulo tzn. zwrdci reszte z
dzielenia. Liczby zmiennoprzecinkowe zapisuje sie w Pythonie w
nastepujacy sposob: 2.0, 5.0, 10.5 itd..
Wynik naszych obliczert mozna zapisaé jako pofgczenie liczby i tekstu np.

a = 2.0

b =5.0

wynik = a/b

poczatek = ‘wynik dzielenia wynosi:’
koniec = ‘co bylo spodziewane’

print ”%s $f %s” % (poczatek, wynik, koniec)

%s, %f, %s sg odpowiednio — napis, liczba catkowita i liczba

zmiennoprzecinkowa. Znaki te wstawione w napis bedg zamienione
wartosciami zmiennych podanych na koncu wiersza.

6.4. Instrukcje warunkowe

Do wykonywania testow ,,jesli” stuzy sktadnia:
if warunek:

instrukcje
else:

instrukcje

Szczegblng uwage nalezy zwrdcic¢ na wciecia, gdyz sg one obowigzkowe.
Jako warunki podajemy zdarzenia zwracajgce wartos¢ prawda/fatsz, np.:
== - jest rowne

I= - nie jest rowne

<> - mniejsze, wieksze niz

Napisanie w kodzie, ze jest a = b jest przypisaniem, natomiast a == b jest
poréwnaniem. Pomijajgc jeden znak zmieniamy catkowicie sens naszego
kodu.
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6.5. Petle
W jezyku Python mamy tez kilka rodzajow petli. Jednak z najbardziej

podstawowych i najpopularniejszy to while. Petla ma postac ogdlna:
while WARUNEK:
ZDARZENTIA DLA PETLI

Kolejng petla w Pythonie jest funkcja range, ktora tworzy liste wartosci
catkowitych od zera do podanej wartosci. Mozemy tez podac trzeci

parametr okreslajacy przyrost. Dla przyktadu:
for i in rangle (10):
print i

print “Petla 2:”
for 1 in rangle (3, 5):
print i

print ”“Petla 3:”
for I in rangle (10, 100, 10):
print i

6.6. Funkcje
W Pythonie funkcje definiujemy za pomocg instrukcji def. Przyktadowo:

def nazwa funkcji (parametrl, parametr2, parametr3)
#kod funkcii
return zmienna

print nazwa funkcji (”Poczatek”)

Funkcja return zwraca podane wyrazenie (zmienna, obiekt, itp.) Zmienne
w definicji funkcji mogg mieé przypisane wartosci domysine. Natomiast
zmienne utworzone wewnatrz funkcji nie sg dostepne poza nig, lecz
mozna je zdefiniowac jako zmienne globalne za pomoca operatora
global.
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7. Opis bibliotek Visual w Pythonie

7.1. Informacje ogdlne
Vpython jest bibliotekg Pythona umozliwiajgcg prostg i efektywna
wizualizacje [18,19]. Biblioteka powstata w srodowisku akademickim, ale
obecnie jest uzywana rowniez w zastosowaniach przemystowych.
Vpython pozwala uzytkownikowi tworzyc¢ obiekty takie jak kule, czy
stozki w przestrzeni tréjwymiarowej oraz wyswietlac je w oknie.
Wszystko to sprawia, iz jest niezwykle fatwo stworzyé prostg wizualizacje
pozwalajac jednoczesnie programiscie na skupieniu sie bardziej na
aspekcie obliczeniowym pisanego programu. Prostota VPythona zrobita
z niego narzedzie do ilustrowania prostej fizyki, szczegdlnie w
Srodowisku szkolnym/edukacyjnym.

7.2. Zastosowanie uzytkowe
VPython jest prostym narzedziem do renderowania obiektow
trojwymiarowych i prostych wykreséw [19]. Jego gtdwnym
przeznaczeniem jest edukacja, ale jest stosowany réwniez w placéwkach
handlowych i naukowych.

7.3. Podstawy Vpython
Vpython to biblioteka do wyswietlania grafiki 3D. Zostata napisana w
celu szybkiego tworzenia wizualizacji w sSrodowisku akademickim,
natomiast pdzniej zaczeto uzywac jej w przemysle [19].
Vpython posiada okno wyswietlajgce, gdzie pokazywane sg obrazy 3D.
Centrum znajduje sie w punkcie (0,0,0), 0s — x biegnie od lewej do
prawej; o$ — vy biegnie od dotu do goéry; os— z biegnie w strone
ekranu. Poza oknem wyswietlajgcym jest rowniej okno tak zwane
wychodzace gdzie wyswietlany jest tekst. Vpython uzywa wektoréw do
pozycjonowania obiektow. Po zdefiniowaniu wektordw (np. a=
vector(1,2,3)) mozemy wykonywac na nich proste operacje.
W Vpythonie rédznorodne obiekty sg dostepne do zobrazowania np.
cylinder, kula, pudetko, pierscien czy stozek. Tym obiektom mozna
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nadawac wiele atrybutéw choéby: pozycje, kolor, widzialno$é badz
niewidzialnos¢. Kolory mozna opisywac stowami typu: green, blue,
yellow ale réwniej jako liczby z przedziatu 0.0 a 1.0.

Opis stozka sktada sie z pozycji, osi oraz jednej wartosci skalarnej jaka
jest promien szerokiego korca stozka.

v

Rys.5 Cechy stozka w Vpython [19]

Kula posiada wyjatkowo mato cech ktore jg opisujg, mianowicie pozycje,
ktora jest centrum sfery oraz promien tej sfery.

¥

Rys.6 Cechy kuli w VPhyton [19]
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7.4. Ruch i rotacje
Wiekszos¢ obiektow, ktorej jesteSmy w stanie stworzy¢ w Vphythonie
jest w stanie sie obracac. Aby takg czynno$¢ udato sie wykonaé nalezy
zastosowac nastepujace transformacje do obiektu:
- rotacja kata w radianach
-przeciwne do wskazéwek zegarka wokét linii wyznaczonej przez origin
-przez domysine obroty wokot wtasnej pozycji badz osi obiektu.

W celu wykonania rotacji przez nasz obiekt uzywa sie nastepujgcej
formuty:

obj.rotate (angle=pi/4, axis=axis, origin=pos)

Aby nasza animacja zachowywata sie w tej sam sposdb na komputerach
z rozng szybkoscig procesora stosuje sie limit klatek animacji. Inaczej
maowigc narzuca sie programowi aby wyswietlat okreslong ilos¢ naszych
klatek na sekunde (funkcja rate) [19].

W kolejnej czesci zostang opisane wyniki badan.
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Czesc¢ IlI- badania wtasne
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8. Opis programu i wyniki
Symulacje ponizej zostaty wykonane na podstawie wskazowek zawartych w
[20].

8.1. Wstep:
Po zapoznaniu teoretycznym orbity Hohmanna postanowitem podzieli¢
SWO0jg prace na 4 etapy. W pierwszym etapie napisatem program, ktory
obrazuje orbite statku Apollo dookota Ziemi.
Program [Appendix ,Program 1”] zaczagtem od zaimportowania bibliotek
Visual oraz matematycznych. Zdefiniowatem réwniez statg grawitacji G
oraz okres czasowy dt. Nastepnie ustalitem rozmiar sceny oraz tto. W
nastepnym kroku zdeklarowatem nastepujgce zmienne dla Ziemi:
ksztatt, pozycje, kolor, mase, potozenie oraz promien. Kolejno opisatem
zmienne dla statku Apollo. Nastepnie stworzytem sciezke lotu Apollo
dookota Ziemi. W kolejnym kroku opisatem wszystkie pozostate
parametry Ziemi i statku: odchylenie od osi X oraz Y czy granice
obramowania. Nastepny krok juz byt trudniejszy gdyz musiatem
stworzy¢ petle, ktéra opisuje ruch Apollo 13 dookotfa Ziemi. W tym celu
wykorzystatem petle while odpowiednio najpierw obliczajgc
wektorowo zmiane momentu Apollo, a nastepnie aktualng pozycje
statku.

Na zatgczonym nizej obrazku zostata zaznaczona orbita statku Apollo 13
kolorem czerwonym, ktdra to znajduje sie 173km nad powierzchnig
Ziemi. Jest to wystarczajgca odlegtos¢ aby méc orbitowac dookota naszej
planety. Statek znajdowat sie na wysokosci 173km, posiadat mase rowng
31300kg.
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Rys. 7 Orbita statku Apollo 13 dookota Ziemi

8.2. Drugim krokiem byto stworzenie programu, w ktérym Ziemia oraz

statek orbitujg wokdét wspdlnego srodka masy [Appendix ,,Program 27].
Do programu nalezato dopisac kilka rzeczy. Zaczagtem od stworzenia
Sciezki orbity Ziemi. Nastepnie zdeklarowatem moment pedu
nastepujaco, moment pedu Ziemi = - moment pedu Apollo aby
zachowany zostat bilans pedéw uktadu izolowanego Ziemia - statek. W
petli wykonywatem te same obliczenia co w programie pierwszym z tym,
ze musiaty one by¢ wykonywane dla Apollo jak i Ziemi jednoczesnie. Z
tego powodu dodatem kod bardzo podobny jak dla Apollo tylko z
parametrami dla Ziemi.

Jak mozna zaobserwowaé na nizej zamieszczonym obrazku orbita Ziemi
zaznaczona jest kolorem biatym, a statku kolorem czerwonym (wielkos¢
statku jest mocno przesadzona, aby mozna byto zaobserwowac krazenie
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wokét wspdlnego srodka masy, w rzeczywistosci wynosi 31300kg).
Widaé wspdlny srodek masy tak wiec symulacja zakonczyta sie
powodzeniem.

Rys. 8 Orbita Ziemi i Ksiezyca wokdt wspdlnego srodka masy

8.3. Trzecim krokiem byto dodanie do programu naszego naturalnego
satelity [Appendix ,,Program 3”].
Modernizacje programu zaczatem od zdeklarowania zmiennych (pozycja,
kolor, masa, promien, orbite) dla Ksiezyca. Nastepnie ustali¢ odchylenie
od osi X oraz Y oraz reszte parametrow, ktére musiatem ustali¢ podczas
opisu Ziemi oraz statku w programie pierwszym. W petli obliczenia dla
Apollo z programu drugiego zamienitem na obliczenia dla Ksiezyca
odpowiednio zmieniajgc kod. Obliczenia dla Ziemi pozostaty niezmienne.

W tym programie nie symulowatem jeszcze lotu Apollo zeby nie
popetnic¢ po drodze btedu. Efekt orbity ksiezyca dookota Ziemi mozna
zauwazyc na rysunku ponize;j.
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Rys. 9 Orbita Ksiezyca dookota Ziemi

8.4. Czwartym i ostatnim krokiem w mojej pracy byto dodanie statki
orbitujgcego na orbicie Hohmanna [Appendix ,,Program 4”].
W tym programie juz musiatem wprowadzi¢ szereg zmian w kodzie.
Zaczatem od ponownego zdefiniowania momentu pedu. Z racji iz mamy
trzy obiekty a nie dwa jak to byto w poprzednich przypadkach moment
ten wyglada nastepujgco, moment pedu Ziemi = - ( moment pedu
Ksiezyca + moment pedu Apollo). Nastepnie przed petlg wprowadzitem
szereg rownan na orbite Hohmanna opisujgcych promienie, zmiane
predkosci, katy alfa oraz omega. Nastepnie w petli musiatem opisac
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dystans dla trzech przypadkdéw: Ziemia — Ksiezyc, Ksiezyc — Apollo,
Ziemia — Apollo. Potem zdefiniowac sity dziatajgce na nasze trzy obiekty.
W kolejnym kroku poczynitem obliczenia dotyczace aktualnej pozycji dla
Ksiezyca, Ziemi oraz Apollo. Koriczgc juz petle obliczytem jeszcze kat
miedzy ksiezycem a Apollo.

Opis tego programu podzielitem na cztery wazne etapy.

W pierwszym etapie obserwujemy statek Apollo ktory po kilku orbitach
dookota Ziemi zostaje wystrzelony na orbite Hohmanna. Program
wylicza idealny kat aby zatozenia orbity transferowej byty spetnione a
nastepnie kieruje nasz statek w strone ksiezyca. Moment opuszczenia
orbity okotoziemskiej to moment w ktdrym nasz statek odpala silniki i
nastepuje impuls pozwalajgcy na zmiane typu orbity.

Rys. 10 Apollo 13 opuszczajace orbite Ziemi
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Drugim etapem byto pokazanie lotu statku kosmicznego w okresie
pomiedzy wystrzeleniem z orbity dookota ziemskiej a dotarciem do
naszego naturalnego satelity. Jak widac ped nadany przez wystrzelenie z
orbity okotoziemskiej powoduje duze przyspieszenie statku w
poczatkowej fazie drogi do Ksiezyca natomiast w pdzniejszym etapie
nasz statek zwalnia coraz bardziej.

Rys. 11 Apollo 13 bedace na orbicie Hohmanna

Trzecim etapem byto ukazanie naszego statku w poblizu Ksiezyca. Jak
widac na Rys. 12, Apollo 13 zakrzywia swojg orbite w punkcie, w ktérym
mija sie z Ksiezycem. Dzieje sie poniewaz Ksiezyc oddziatuje na statek.
Gdyby jednak oddziatywania nie byto to nasz statek okrazyt by naszego
naturalnego satelite a nastepnie wrécit bezpiecznie na Ziemie.
Oczywiscie idealna orbita transferowa Hohmanna nie jest osigga ze
wzgledu na oddziatywanie Ksiezyca, jednak naukowcom udaje sie
uzyska¢ zmodyfikowang orbite transferowg, lecz wigze sie to z
symulacjami wprowadzajgcymi korekty, ktore uwzgledniajg
oddziatywanie Ksiezyca, a korekty orbity wykonywane sg na biezgco
podczas lotu statku badz sondy. Opis teoretyczny nie uwzglednia
wszystkich sit i oddziatywan dlatego moje wyniki majg postaé jak na
zatgczonym nizej obrazku.
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Rys. 12 Apollo 13 mija orbite Ksiezyca

Ostatnim czwartym etapem byto pokazanie na Rys. 13, co sie stato z
naszym statkiem kosmiczny po przecieciu z orbitg Ksiezyca. Apollo 13
korzystat z asysty grawitacyjnej naszego naturalnego satelity po czym
mozna zaobserwowad, ze kat dalszej jego orbity rdézni sie znaczgco od
kata poczatkowego zaraz po wystrzeleniu z Ziemi. Jest to manewr zwany
asystg grawitacyjng, ktory jest wykorzystywany do rozpedzenia statkow
w celu podrdzy do oddalonych ciat niebieskich przy minimalnym
wydatku paliwa.
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Rys. 13 Statek Apollo 13 po przejsciu przez orbite Ksiezyca
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9. Podsumowanie
Projekt inzynierski opisywany w tej pracy miat za zadanie obliczenia
teoretyczne oraz wizualizacje orbity transferowej Hohmanna, wykorzystujgc
do tego srodowisko programowania Python. Obliczenia teoretyczne dla
orbity Hohmanna opierajg sie o kilka podstawowych praw fizycznych.
Tworzenie wizualizacji zaczatem od nauki jezyka Python. Zastosowanie
bibliotek Visual umozliwito zaobserwowanie ruchu statku kosmicznego po
ow orbicie. W symulacji udato sie uzyskaé orbite, ktérg mozemy nazwac
transferowga. W trakcie projektowania orbity skupitem sie gtdwnie na
uproszczeniu kodu oraz poprawie jego czytelnosci. W opracowaniach
naukowych rozwazana jest idealna orbita Hohmanna, na ktdra nie bierze
pod uwage oddziatywania Ksiezyca. W swojej pracy uwzglednitem te sity
przez co orbita rézni sie od tych prezentowanych w literaturze. Symulacja
zostata przygotowana zgodnie z prawami dynamiki Newtona, a jej wyniki
pokazujg jak wygladat lot na Ksiezyc i dodatkowo, jaka jest rdznica pomiedzy
idealng orbitg Hohmanna i konieczosci wprowadzenia korekt do tej orbity.
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Appendix:

Program 1

from visual import *
import math

G=6.67e-11

dt=4

scene = display(title = 'Earth and Apollo 13',width = 800, height = 600)
scene.background = (0,0,0)

FhAdfdAf At At A A A A A A A A A A
# Declaration of Variables #

FHEFHHE R H A A A A AR AR A R R A R

#Declaring variables for earth

earth= sphere (pos=(0,0,0), material=materials.earth)
earth.mass=5.97e24 {#mass of the earth

earth.p = vector(0,0,0) *earth.mass

#radius of the earth

#Declaring variables for apollo

apollo=sphere (pos=(173.0+earth.radius,0,0),radius = 100e5,color=color.red)
apollo.mass = 31.3e3 #mass of apollocraft
print( "v_orbit = ", math.sqgrt(G*earth.mass/mag(apollo.pos) ) )

apollo.p=vector (0, math.sqgrt (G * earth.mass / mag(apollo.pos)
),0) *apollo.mass
apollo.radius= 100e3

#Creating the trails for graphing the orbital path of Apollo
apollo.orbit=curve (pos=[apollo.pos],color=apollo.color,radius = 1leb)

#Labelling Earth and Apollo

earth.name = label (pos = earth.pos,text="'Earth',xoffset = 10, yoffset = 10,
space = earth.radius, height = 10, border = 6)

apollo.name = label (pos = apollo.pos,text="Apollol3"',xoffset = 10, yoffset
= 10, space = apollo.radius, height = 10, border = 6)

ifddsdsdadddadddaaadaaakaAAREAAREEEEEEAE AR EE A EEE
# Loop for moving the Apollo 13 around earth #
BHEHHHF A AR A AR A AR A A R

print ("start loop")

while (1==1):

rate (1000)

# Calculating the change in p of apollo

dist = apollo.pos - earth.pos

force = 6.67e-11 * apollo.mass * earth.mass * dist / mag(dist)**3
apollo.p = apollo.p - force*dt
apollo.orbit.append(pos=apollo.pos)

#Calculating the updated position of the Apollo
apollo.pos = apollo.pos + apollo.p/apollo.mass * dt
apollo.orbit.append(pos=apollo.pos)

apollo.name.pos = apollo.pos
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Program 2

from visual import *
import math

G=6.67e-11

dt=10

scene = display(title = 'Earth and Apollo 13',width = 800, height =
600)

A EHH AR H AR HH
# Declaration of Variables #

FHAHFHH AR F A AR AR F AR

#dorbit = 173.0
dorbit = 17300000.0 #testing

#Declaring variables for earth

earth= sphere (pos=(0,0,0), material=materials.earth)
earth.mass=5.97e24 #mass of the earth

earth.radius = 6378.5e3 #radius of the earth
earth.p = vector(0,0,0) *earth.mass

#Creating the trails for graphing the orbital path of Apollo
earth.orbit=curve (pos=[earth.pos],color=earth.color,radius = 1leb)

#Declaring variables for apollo

apollo=sphere (pos=(dorbit+tearth.radius,0,0),radius =
100e3,color=color.red)

#apollo.mass = 31.3e3 #mass of apollocraft

apollo.mass = 31.3e23 #mass of apollocraft

print ( "v_orbit = ", math.sgrt (G*earth.mass/mag(apollo.pos) ) )

apollo.p=vector (0, math.sqrt (G * earth.mass / mag(apollo.pos)
),0) *apollo.mass
apollo.radius= 100e3

#Creating the trails for graphing the orbital path of Apollo
apollo.orbit=curve (pos=[apollo.pos],color=apollo.color,radius = leb)

#Labelling Earth and Apollo

earth.name = label (pos = earth.pos,text='Earth',xoffset = 10,
yoffset = 10, space = earth.radius, height = 10, border = 6)
apollo.name = label (pos = apollo.pos,text='Apollol3',xoffset = 10,
yoffset = 10, space = apollo.radius, height = 10, border = 6)

FHEHHE AR AR
# Loop for moving the Apollo 13 around earth #
FHEHHE A AR A AR R

#momentum balacne
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earth.p = - apollo.p
print ("start loop")

while (1==1):

rate (1000)

# Calculating the change in p of apollo

dist = apollo.pos - earth.pos

force = 6.67e-11 * apollo.mass * earth.mass * dist /
mag (dist) **3

apollo.p = apollo.p - forcex*dt

apollo.orbit.append (pos=apollo.pos)

#Calculating the updated position of the Apollo
apollo.pos = apollo.pos + apollo.p/apollo.mass * dt
apollo.orbit.append (pos=apollo.pos)

apollo.name.pos = apollo.pos

earth.p = earth.p + force*dt

earth.orbit.append (pos=earth.pos)

#Calculating the updated position of the Earth
earth.pos = earth.pos + earth.p/earth.mass * dt
earth.orbit.append (pos=earth.pos)
earth.name.pos = earth.pos
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Program 3

from visual import *
import math

G=6.67e-11

dt=10

scene = display(title = 'Earth and Apollo 13',width = 800, height =
600)

FH A HHH AR SRS HH
# Declaration of Variables #

igasdsssdsaasssaddaaddiaasdiaasdiaad i naan R Rnn R

#dorbit = 173.0
dorbit = 17300000.0 #testing

#Declaring variables for earth

earth= sphere (pos=(0,0,0), material=materials.earth)
earth.mass=5.97e24 4#mass of the earth

earth.radius = 6378.5e3 #radius of the earth
earth.p = vector(0,0,0) *earth.mass

#Creating the trails for graphing the orbital path of
Apollomaterial=materials.earth
earth.orbit=curve (pos=[earth.pos],color=earth.color,radius = 1leb)

#Declaring variables for apollo

apollo=sphere (pos=(dorbit+tearth.radius,0,0),radius =
100e3,color=color.black)

#apollo.mass = 31.3e3 #mass of apollocraft

apollo.mass = 31.3e23 #mass of apollocraft

print ( "v_orbit = ", math.sgrt (G*earth.mass/mag(apollo.pos) ) )

apollo.p=vector (0, math.sqrt (G * earth.mass / mag(apollo.pos)
),0) *apollo.mass
apollo.radius= 100e3

#Creating the trails for graphing the orbital path of Apollo
apollo.orbit=curve (pos=[apollo.pos],color=apollo.color,radius = 1leb)

#Declaring variables for Moon

moon=sphere (pos=(384e6,0,0) ,color=color.white)
moon.mass=7.3480e22

moon.radius=2.238e6

moon.p=vector (0,math.sgrt (G*earth.mass/mag (moon.pos) ),0) *
moon.mass
moon.orbit=curve (pos=[moon.pos],color=moon.color,radius = 1leb)

#Labelling Earth and Apollo
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earth.name = label (pos = earth.pos,text='Earth', xoffset = 10,
yoffset = 10, space = earth.radius, height = 10, border = 6)
apollo.name = label (pos = apollo.pos,text="Apollol3',xoffset = 10,
yoffset = 10, space = apollo.radius, height = 10, border = 6)
moon.name = label (pos = moon.pos,text='Moon',xoffset = 10, yoffset =
10, space apollo.radius, height = 10, border = 6)

iFzsstsas s s EE LA EEEEEEEEEEEEEEEEEEEEEEEE
# Loop for moving the Apollo 13 around earth #
iFzsstsas s s LI EE AL LR LRSS EEEEEEEEEEEEE

#momentum balacne
earth.p = - moon.p

print ("start loop")

while (1==1):
rate (10000)
# Calculating the change in p of apollo
dist = moon.pos - earth.pos
force = 6.67e-11 * moon.mass * earth.mass * dist / mag(dist)**3
moon.p = moon.p - force*dt

moon.orbit.append (pos=moon.pos)
#Calculating the updated position of the Moon

moon.pos = moon.pos + moon.p/moon.mass * dt
moon.orbit.append (pos=moon.pos)
moon.name.pos = mMOON.pos

earth.p = earth.p + force*dt

earth.orbit.append (pos=earth.pos)

#Calculating the updated position of the Earth
earth.pos = earth.pos + earth.p/earth.mass * dt
earth.orbit.append (pos=earth.pos)
earth.name.pos = earth.pos
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Program 4

from visual import *
import math

G=6.67e-11

dt=3

scene = display(title = 'Earth and Apollo 13',width = 2800, height =
1600)

#apollo orbit above sea level
dorbit = 173.0

#Declaring variables for earth

earth= sphere (pos=(0,0,0), material=materials.earth)
earth.mass=5.97e24 4#mass of the earth

earth.radius = 6378.5e3 #radius of the earth
earth.p = vector(0,0,0) *earth.mass

#Creating the trails for graphing the orbital path of Apollo
earth.orbit=curve (pos=[earth.pos],color=earth.color,radius = leb)

#Declaring variables for apollo

apollo=sphere (pos=(dorbit+earth.radius,0,0),radius =
100e4d,color=color.red)

apollo.mass = 31.3e3 #mass of apollocraft
#apollo.mass = 31.3e23 #mass of apollocraft TESTING

apollo.p=vector (0, math.sqrt (G * earth.mass / mag(apollo.pos)
),0) *apollo.mass
apollo.radius= 100e4

#Creating the trails for graphing the orbital path of Apollo
apollo.orbit=curve (pos=[apollo.pos],color=apollo.color,radius = 1leb)

#Declaring variables for Moon

moon=sphere (pos=(384e6,0,0) ,color=color.white)
moon.mass=7.3480e22

moon.radius=2.238e6

moon.p=vector (0,math.sqgrt (G*earth.mass/mag (moon.pos) ),0) *
moon.mass

moon.orbit=curve (pos=[moon.pos],color=moon.color,radius

leo)

#Labelling Earth and Apollo

earth.name = label (pos = earth.pos, text="'Earth',xoffset = 10,
yoffset = 10, space = earth.radius, height = 10, border = 6)
apollo.name = label (pos = apollo.pos,text="Apollol3',xoffset = 10,
yoffset = 10, space = apollo.radius, height = 10, border = 6)
moon.name = label (pos = moon.pos,text='Moon',xoffset = 10, yoffset =
10, space = apollo.radius, height = 10, border = 6)
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HHEHHE AR A AR AR R
# Loop for moving the Apollo 13 around earth #
HHEHHE AR A AR AR R

#momentum balacne
earth.p = - (moon.p + apollo.p)

#Hohmann orbit
rl = earth.radius + dorbit
r2 = mag (moon.pos)

dvl = math.sqgrt(G * earth.mass / rl) * (math.sqgrt(2.0*r2/(rl+r2))-1)
#dvl = 3190

print ("dvl = ", dvl)
tH = math.pi * math.sqgrt( ((rl+r2)**3)/(8.0*G*earth.mass) )

omega? = math.sqgrt( G*earth.mass / r2 ** 3 )
alpha = math.pi - omega2 * tH

print ("alpha = ", alpha)

fired = False

epsilon = 0.0001

print ("start loop")

t =0
while (1==1):
rate (10000)
# Calculating forces
distME = moon.pos - earth.pos
forceME = 6.67e-11 * moon.mass * earth.mass * distME /

mag (distME) **3

distMA = moon.pos - apollo.pos
forceMA = 6.67e-11 * moon.mass * apollo.mass * distMA /
mag (distMA) **3

distEA = earth.pos - apollo.pos
forceEA = 6.67e-11 * earth.mass * apollo.mass * distEA /
mag (distEA) **3

forceE = -forceME + forceEA
forceM = forceME + forceMA

forceA = —-forceMA - forceEA
moon.p = moon.p - forceM*dt
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moon.orbit.append (pos=moon.pos)
#Calculating the updated position of the Moon

moon.pos = moon.pos + moon.p/moon.mass * dt
moon.orbit.append (pos=moon.pos)
moon.name.pos = mMOON.pPos

earth.p = earth.p - forceE*dt
earth.orbit.append (pos=earth.pos)

#Calculating the updated position of the Earth
earth.pos = earth.pos + earth.p/earth.mass * dt
earth.orbit.append (pos=earth.pos)
earth.name.pos = earth.pos

apollo.p = apollo.p - forceA*dt

apollo.orbit.append (pos=apollo.pos)

#Calculating the updated position of the Apollo
apollo.pos = apollo.pos + apollo.p/apollo.mass * dt
apollo.orbit.append (pos=apollo.pos)

apollo.name.pos = apollo.pos

#angle of moon and apollo
angle = math.acos( dot(apollo.p, moon.p) /
(mag (apollo.p) *mag (moon.p)) )

if( fired == False and t > 20.0 ):
if ( abs(angle - alpha) < epsilon ):
apollo.p = apollo.p + dvl * apollo.mass * apollo.p /
mag (apollo.p)
fired = True

print ("FIRED")

print ("angle = ", angle)

print ("alpha = ", alpha)

print ("diff = ", abs( angle - alpha ))
t =t + dt
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