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Un satélite de telecomunicaciones se quiere poner en uoi@ @ircular a una altura de 4000 km.
Durante la fase de lanzamiento se produce un error en el éie@f@muemado de la lanzadera y se
pierde contacto con el satélite durante los instantesgeevla insercion. Al cabo de un tiempo se
puede retomar las comunicaciones, pero solo durante ustastes, apenas unos segundos en los que
sblo se puede medir la velocidad, la altura sobre la tigrehangulo que forma el radio vector con el
vector velocidad :

m ;= 4200 km
s |V, =8km/s
gy =T79°

1. Determinar el tipo de orbita en la que se encuentra eliga&n el momento de la insercion, el
parametr, su excentricidade] y la anomalia verdaderd,().

2. Determinar la velocidad4), la anomalia verdaderds, y el angulo {;) que forma el radio
vector con el vector velocidad en el momento en el que inteisee con la orbita a la que
estaba originalmente previsto insertar el satélite=€ 4000 km).

3. Determinar el periodo completo de la orbita.
Datos: radio de la TierraRr =6378 km; parametro de gravitacion de la Tiema,= 3,986 x
10°km3 /s>

Nota: las relaciones entre los parametros geométricts @bita (p y €) y los fisicos (h y E) son:

h2
p = —
0
2Fh?
e = y\[l+—
W
b2
p:a(l—ez):—

La velocidad areolar viene dada rf@r = %h, y el area de una elipse viene dada doe 7ab
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SOLUCION

Apartado 1

El tipo de orbita en la que se encuentra el satélite en el entanen el que se captan los datos
numeéricos referente a las propiedades del satfielite\dado por la ecuacion de la orbita:

'r’zip
1+ ecosf

donde el radio e8; = h; + Ry = 4200 + 6378 = 10578 km, y el parametrg viene dado por:

h2
o
donde la cantidad de momento cinéticgiene dada por

p

h=mry-Vy-siny; = 10578 - 8 - sin 79° = 83069,21 km2/3

por lo que

_h? (83069,21km?/s)?

— = = 1731182 k
1 3,086 x 10°km?/s2 oo
La energia de la orbita viene dada por
1 po1 3,986 x 10°
E=-V}-—=-8 """ = _56819km*/s’
21 T T2 10578 ’ m/s

por lo que se puede deducir que la orbita es cerrada, poelg@procede a calcular la excentricidad
mediante la relacione:

2Eh2 2. (—5.6819 km?2/2) - (83069,21km2/s)>
e = 1+ == [1+ (=5, mif) - ik ML) o716
m (3,986 x 109km3/s?)

lo que confirma que es una Orbita eliptica. por lo que soloqueda calcular la anomalia verdadera
en la que se encuentra el satélite en el momento de recéialims de comunicacion:

T:L—)HZCOS_l 1 £—1 :26,550
1+ ecosb e 71

Apartado 2

Para determinar la velocidatly), es necesario observar que, como la Energia se consed&nps
obtener la velocidad en el punto en el que interseccionaaorbita final en el momento en el que
r9 = ho + Ry = 4000 + 6378 = 10378 km por lo queV; se puede determinar a partir de

1
E:§v22—ﬂ—>v2: 2~(E+ﬂ) = 8,0902 km/s

T2 T2

la anomalia verdaderdy) viene dada a partir de:
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p -1 1 P o
N - (2 1)) =204
T T ecost, 2T <e <T2 )) ’

y el angulo {/») que forma el radio vector con el vector velocidad en el mdmen el que intersec-
ciona con la orbita a la que estaba originalmente previsteriar el satélite/(y = 4000 km) viene
dado por la ecuacion de la cantidad de momento cinéticrugdise conserva al igual que la Energia):

h=ry-Vy-sinty — thy =sin* ( ) = 81,64°

ro - Va2

Apartado 3

El periodo de la orbita eliptica en la que se encuentra ameeli

3
T =2m @
1

el cual puede ser determinado a partir de la velocidad aréallarea barrida por el radiovector por
unidad de tiempo) y el area para un elipsoide tal como se ve

dA 1. -
E = 57“ A V
cuyo modulo viene dado por
% — 17’29 — lh
dt 2 2

por lo que el periodo viene dado por el cociente entre el dirgdida entre el area de la érbita y la

velocidad a la que ha barrido es decir

T:%:ib
o h

DO [

- -, . , 2 T
a partir de la ecuacion que define el paramegtro % podemos expresar el momento cinético como

h = /pp

y utilizando que se puede representar el parame&o funcion de la geometria de la orbita cerrada

como
b? b?
p=——=h=—pu
a a
3
T =2m @
"

dondea representa el semieje mayor para la orbita eliptica, pdibrpara la 6rbita circular, donde
para calcular el semieje mayor es necesario calcular e cediperiapsigr, )y el radio del apoapsis
Tp‘i’ra

(ra)ya quea = 5. El radio del periapsis y del apoapsis puede ser determiagafrtir de la
ecuacion de la orbita:

definimos el periodo como

T:7p
1+ecosb

donde para el periapsis= 0°por lo que
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» o 17311,829

T ecos0° 1407116 - cos 0°

= 10114,12 km

y para el apoapsits = 180° por lo que

» 17311,829
- _ — 60037,46 k
1+ ecos180° 1+ 0,7116 - cos 180° D

Ta

por lo que

o= % 3507579 km

y el periodo de la orbita viene dado por

a3 (35075,79 km)®
T=2m | = =2 — 65376,6 segund
"\ 7T\/3,986 X 105km3 /52 o seguneos
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