a) Los radios de las orbitas son:
r1a=h,+R=10000+6370=16370 km; rg=hg+R=5000+6370=11370 km; rc=R=6370 km

Inicialmente el satélite esta en la orbita circular externa, luego el movimiento es circular
uniforme. La unica fuerza que actlia es la de atraccion gravitatoria, y la tinica aceleracion es la
normal o centripeta, ambas en la direccion del radio de giro y apuntando hacia el centro de
curvatura. Aplicando la segunda ley de Newton tendremos:
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Después del incremento de velocidad, el satélite se sitia en la orbita de transicion, cuyo
eje mayor es:
2%=15+13=16370+11370=27740 km

Teniendo en cuenta que la energia total es constante:
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Por tanto la reduccion de velocidad sera:

AVpA=V’A-vp=4476.68-4944.41=-467.73 m/s

Ava=-467.73 m/s

b) El periodo de la orbita eliptica de transicion, aplicando la tercera ley de Kepler, sera:
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¢) Podemos aplicar directamente la ecuacion de la excentricidad:

max min

Tmix ~ Tmin _ Ta — T =16370_11370=0.1802
Tpix T Tmin Ta 15 16370 +11370

eE=

£=0.1802

Si no nos sabemos la expresion de la excentricidad podemos obtenerla a partir de la
ecuacion de la conica. Dicha ecuacion es:
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donde r es el radio vector, o la ascension recta (radio vector cuando 6=90°), € la excentricidad y
0 el angulo que forma el radio vector con la direccion del perigeo. Conocemos dos puntos de la
conica, Ay B:
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Dividendo las dos expresiones:
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d) A continuacion el satélite viaja a través de la trayectoria eliptica desde A hasta B
aumentando su velocidad. Para calcular la velocidad con que llega al punto B aplicamos la
conservacion del momento angular:

La=Lp = mrv’ssenpa=mrgvgsen(g

siendo ¢ el angulo que forma el radio vector con la velocidad. En los puntos A y B el radio
vector es perpendicular a la velocidad, luego tendremos:
QA=Pp=90° = sen@a=sen@p=1 => Mryv’ ASENQEA=MIEVESENPp => IAV A=IpVp = Vp = IaVa _
Iy
_ 16370-4476.68
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=644532m/s

Después de la reduccion de velocidad, el satélite queda incorporado a la orbita circular
interna, luego aplicamos de nuevo la segunda ley de Newton, de idéntico modo a como lo
hicimos en la 6rbita circular externa:
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Por tanto la reduccidn de velocidad es de:
Avg=v’5-vg=5932.78-6445.32=-512.54 m/s

Avg=-512.54 m/s

e) Al pasar por el punto B la velocidad se disminuye en 2100 m/s luego tendremos que
en la trayectoria de aterrizaje la velocidad sera:

Vv’ p=V’p-Av’p=5932.78-2100=3832.78 m/s
Por tanto podemos determinar el eje mayor de la conica de aterrizaje, ya que en el punto

B conocemos tanto la energia cinética como la potencial. Aplicando la conservacion de la
energia:
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2a=14368400 m=14368.4 km

Conocemos la distancia en el apogeo, que es r1p, luego podemos determinar la del
perigeo:

2a=rgtrp = 14368.4=11370+1p = 1p=2998.4 km
Ahora determinamos la ecuacion de la conica, que sera:
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Conocemos dos puntos de la conica:

r=1, >0=180°=>cosf0=-1=r, =%
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Dividendo las dos expresiones:
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Por tanto la ascension recta:
%: a'=rg(1-¢")=11370(1-0.5816) =4745.39 km
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La ecuacion de la conica es:
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En el punto de aterrizaje r=R=6370 km luego sustituyendo:

r:ﬂ: =M:>cose=—0.4385:>6=116°
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0=116°




