a) En primer lugar pasaremos las alturas sobre la superficie terrestre a distancias
respecto del centro de la Tierra, que es lo que nos interesa realmente:
r.=h; +R1=290+6370=6660 km
rs=hgt+Rs=611+6370=6981 km
Como los dos cuerpos se encuentran en trayectorias circulares, sobre ellos solo actua la
fuerza de atraccion gravitatoria, y por se el movimiento circular y uniforme la tnica aceleracion
que tienen es la normal o centripeta. Asi pues, aplicando en cualquiera de las dos orbitas la
segunda ley de Newton:

Mm v’ GM
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Aplicando esta ecuacion a los dos cuerpos:

-11 24
y = [GM z\/6.67 1071610" 10 25 ms
i 6660-10

v =7751.78 m/s

=7571.46 m/s

GM \/6.67.10‘“-6.1024
VS = =

I 6981-10°
vs=7571.46 m/s

b) Ahora sabemos que la fuerza de atraccidon gravitatoria sobre el satélite el esl 91.02%
de la fuerza de atraccion gravitatoria sobre la lanzadera. Por tanto:

F = 0.9102F, = G228 — 0,9102G M0
15 5y

2
mg = 0.9102 m; i—sz = 2700 kg
L

ms=2700 kg

c¢) La velocidad areolar es igual al momento cinético dividido entre el doble de la masa
del cuerpo. Como el momento cinético es constante podemos calcularlo en cualquier punto de la
orbita. Es mucho mas comodo determinarlo en el perigeo o el apogeo, ya que en estos puntos la
velocidad es perpendicular al radio vector y no tendriamos que tener en cuenta el angulo que
forman a la hora de calcular el momento angular. Vamos a calcularlo por ejemplo en el punto C.
En dicho punto podemos determinar la velocidad de la lanzadera de dos formas. En la segunda
orbita de transicion el eje mayor vale:

2a,=rc+rp=6900+6981=13881 km

Teniendo en cuenta que se conserva la energia total, si [lamamos v’c a la velocidad de la
lanzadera en este punto (para no confundirla con v¢, que serd la velocidad de la lanzadera en
este mismo punto pero en la primera orbita de transicion):
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Esta misma velocidad podemos determinarla a través de los incrementos de velocidad.
En primer lugar se produce un incremento de velocidad en la lanzadera en el punto B, de modo
que dicho vehiculo queda insertado en la primera orbita de transicion:

V' p=VptAvp=v +Avp=7751.78+68.3=7820.08 m/s

A continuacion la nave queda insertada en la primera oOrbita de transicion. Al
desplazarse desde B hasta C su velocidad varia, pero debe conservarse el momento cinético, de
modo que:

Ly =Le = myrgv'y = myrove = ve = BYB _ 0000: 782008 _ 5000 o/

Ic 6900

Y en este punto se produce el segundo incremento de velocidad, quedando la lanzadera

insertada en la segunda orbita de transicion:

V' c=VctAv=7548.08+89.95=7638.03 m/s
Vemos que practicamente hemos obtenido la misma velocidad a través de los dos
métodos. En cualquier caso, la velocidad areolar sera:

dA L, myrevie  revie 6900-10° - 7638.03 963510 m /s>
dt  2mp 2my 2 2

A 1 635.101° m/s2
dt

Obviamente el mismo resultado deberiamos obtener en cualquier otro punto de la drbita,
por ejemplo, en el punto D. En dicho punto podemos determinar la velocidad también por dos
métodos. En primer lugar a través de la conservacion de la energia:

Er—Ep+BEpo—gom L1 2 Mo M _ 1. M
2a, 2 2 2a, 2 2
2 Ip 2 Ip
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—6.67-107“&3=lv%—6.67-10*“L03:VD =7549.34m/s
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Y también podemos determinar dicha velocidad por conservacion del momento angular:

ev'e | 6900-7638.03
I 6981

Vemos, como antes, que el resultado es practicamente el mismo. La velocidad areolar
de este modo seria:

LC = LD = erCV'C = erDVD = Vp = =7549.41m/s

3
dA L, _myrpvp _1pvp _ 6981-107-7549.41 5635.10° m /s>
dt 2m 2my 2 2

da _ 2.635-10"° m/s?
dt

d) Como ya tenemos las velocidades antes y después del incremento de velocidad en el
punto D, podemos determinar dicho incremento:

AVD:V’D-VD:Vs-VD:757 1.46-7549.41=22.05 m/s

Avp=22.05 m/s



