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ORBITAS DE TRANSFERENCIA:
Aplicando las leyes de la Fisica

Ricardo Moreno Luquero

En Secundaria se estudian las érbitas de los satélites como aplicacion de la ley de Gravitacion
Universal y de las leyes de conservacion de la energia y del momento cinético. En este articulo
ademés de resumir las ideas bdsicas para trabajar con orbitas, aporto ejemplos numeéricos reales
que pueden ayudar a los profesores. Quisiera evitar errores como el de un alumno que puso en un
examen: “como las érbitas mas altas corresponden a velocidades menores, un satélite en érbita
circular, al frenar, asciende”.

Las formulas que he usado para obtener los
datos estan al final del articulo, para no asustar.
Cudlitativamente se podrian resumir en estas
cuatro ideas:

19 idea: Si un satélite estd en érbita circular
alrededor de la Tierra, su wvelocidad sélo

depende del radio de la érbita: cuanto mayor
sea, mas despacio va.

29 idea: Un satélite en una 6rbita circular
mas alejada de la Tierra que otra, tiene menos
energia cinética pero mads energia potencial, y la
energia total (cinética mas potencial) es mayor.
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Por esa razén, para pasar de una érbita circular
baja a otra mas alta, hay que aportar energia.

32 jdea: En una é6rbita eliptica, la velocidad
y la altura del satélite varian en cada punto.
Cuanto mas cerca de la Tierra, més deprisa va.

49 idea: El tiempo que un satélite tarda en
dar una vuelta a la Tierra (el periodo) es mayor
cuanto mayor es el eje mayor de la elipse.

EFECTOS DE UN CAMBIO DE VELOCIDAD
EN UNA ORBITA CIRCULAR

Supongamos (Fig. 1) un satélite que gire
alrededor de la Tierra en una érbita circular a
una altura' de 5000 km: el radio de la érbita
seria de 11.400 km: esa altura mas el radio de la
Tierra, 6400 km. Segin las férmulas, su
velocidad sera de 5,9 km/s y su periodo T= 3,4 h:

T=34h

d,=11.400 km { V,=5,9 km/s

V.=5,9 km/s

Fig 1. Orbita circular de un satélite
(el radio de la Tierra no estd a escala)

Ahora supongamos (Fig. 2) que en el punto
de la derecha el satélite aumenta de forma
practicamente instanténea su velocidad hasta
los 6,8 km/s: la 6rbita pasa a ser una elipse
(azul), con la Tierra en un foco. Seglin avanza,
el satélite asciende a mayor altura sobre la
Tierra y a la vez va disminuyendo su velocidad,
hasta llegar a 3,5 km/s en el extremo izquierdo,
el mas alejado de la Tierra (d,=22.300 km). Y
regresa de nuevo al punto inicial, donde volvera
a tener 6,8 km/s. Curiosamente, aunque haya
acelerado inicialmente, como el semieje mayor

de la elipse ha aumentado, el tiempo que tarda
en dar una vuelta completa (T=6,1 h) es mayor
que en el caso anterior (T=3,4 h).

V,=6,8 km/s

d,=223 d,=11.400 km

V,=3,5 km/s
V,=5,9 km/s

Fig. 2 Al aumentar el satélite su velocidad, tarda mas en dar
una vuelta

Volvamos a la situacion inicial (Fig. 3) de
6rbita circular a 5,9 km/s (en rojo), y frenemos
raGpidamente hasta 5,1 km/s: el satélite cae en

T=3,4h

V =5,1km/s
d =11.400 km

V=59 km/s

Fig. 3 Al frenar, el satélite tarda menos en dar una vuelta

una 6rbita eliptica (en verde) con un foco en la
Tierra, va acelerando hasta llegar a 8,6 km/s
cuando estd mas cerca de la Tierra (d,= 6.800
km), vy en la otra mitad de la érbita va
frenando hasta llegar de nuevo a los 5,1 km/s en
el punto inicial. Como el semieje mayor de la
elipse es mas pequerio, tarda menos en dar una
vuelta completa (T=2,4 h) en la érbita eliptica
que en la circular (T=3,4 h).

I Hemos utilizado una altura intermedia, para que tanto al acelerar como al frenar, las érbitas sean elipses que se puedan observar

como tales en un dibujo a escala.
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ORBITAS DE TRANSFERENCIA

Si un satélite estd en una 6orbita circular, y
quiere pasar a otra también circular pero mas
baja, no puede hacerlo frenando sin mas. Debe
hacerlo en dos veces, con alguna maniobra de
transicion, por ejemplo, a través de una orbita
eliptica llamada érbita de Hohmann.

Siguiendo con los ejemplos de antes,
supongamos que tenemos (Fig.4) un satélite en
una érbita circular de d,=11.400 km (en rojo), por

M V=51 km/s

V,=5,9 km/s

Fig. 4 Para pasar de una érbita circular a otra mas baja,
se necesitan dos frenadas

lo que va a una velocidad de v= 5,9 km/s, y que
quiere bajar a una érbita de d,=6.800 km (en
violeta). Deberia frenar y ponerse a 5,1 km/s, con
lo que entra en una érbita eliptica (en verde)
que le lleva en el otro extremo (perigeo) al radio
buscado. Pero llega con una v= 8,6 km/s, y debe
frenar de nuevo hasta los 7,7 km/s de la érbita
circular (violeta) deseada.

Otro ejemplo, supongamos el mismo satélite
en su 6rbita circular inicial, de d;= 11.400 km y
v= 5,9 km/s (en rojo en la Fig. 5), que quiere
pasar a otra mas alta circular (naranje) de
d,=22.300 km. Primero debe acelerar hasta v=
6,8 km/s, con lo que entra en una 6rbita eliptica
(azul) que le lleva en el extremo opuesto
(apogeo) al radio deseado. Pero como llega con
una velocidad de 3,5 km/s, debe acelerar de
nuevo hasta los 4,2 km/s que corresponden a la
érbita circular (naranje) de radio 22.300 km.

V,=6,8 km/s

_ d,=11.400km

| TV 8

V,=5,9 km/fs

Fig. 5 Para subir a una érbita més alta,
hay que acelerar dos veces

ORBITAS GEOESTACIONARIAS

La orbita circular con un periodo de 24 h
igual al de la Tierrq, se llama geoestacionaria, y
corresponde a un radio de 42.300 km.

Fig. 6 El satélite de comunicaciones espanol Hispasat, en una
orbita geoestacionaria

Para llevar hasta alli a un satélite (Fig. 7),
primero se le coloca en una érbita circular baja
(rosa), por ejemplo, a 400 km de altura sobre la
superficie terrestre (d=6.800 km, suponiendo
que el radio de la Tierra es 6.400 km), para lo
cual se necesita que vaya a 7,7 km/s. Se le da un
incremento de velocidad de 2,4 km/s para llegar
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a v= 10,1 km/s, con lo que llega en una érbita
eliptica (azul) a un apogeo de d,=42.300 km

1
¥.=10,1 krn/s fj

b V=31kmds d=42.300 km

flv. =27 km/s

Fig. 7 Orbita de transferencia para colocar un satélite
en orbita geoestacionaria

(la altura sobre la superficie terrestre es de casi
36.000 km). Alli llega con una v= 1,6 km/s y
debe ser acelerado hasta los 3,1 km/s, que es la
velocidad que corresponde a una érbita circular
(naranje) a esa altura. Esa érbita tiene un
periodo de 24 h, es decir, el satélite da una
vuelta en el mismo tiempo que lo hace la
Tierra. Por esa razoén siempre estd encima del
mismo punto del ecuador, y si estd en la
posicion adecuada, es muy atil para las
comunicaciones desde un pais o para la
observacion de una zona de la Tierra.

VIAJE A LA LUNA

Las orbitas de transferencia se usaron en el
histérico viaje del Apolo Xl en 1969. Los
astronautas llegaron a las inmediaciones de la
Luna (Fig. 8) a una velocidad? de mas de 2.500
m/s, y tuvieron que frenar hasta los 1.672 m/s
que necesitaban para ponerse en el punto mas
bajo de una érbita eliptica (azul), que variaba
entre los 111 km y los 315 km de altura sobre la

superficie lunar. En ese mismo punto de su
tercera érbita encendieron los motores durante
17 segundos para reducir ligeramente su
velocidad hasta 1.630 m/s, con lo que se
colocaron en una érbita circular (rojo) en la que
tardaban 2 horas casi justas en dar una vuelta a
la Luna. Al dia siguiente, mientras Michael
Collins se quedaba en esa érbita en el Médulo
de Mando Columbia, Neil Armstrong y Edwin
Aldrin entraron en el Médulo Lunar Eagle, se

V,=1608 mfs
V,=1630 m/s
V,=1672 m/s

Fig. 8 Los cambios de érbitas se debian hacer siempre
en la cara oculta (la Luna no esté a escala)

separaron de la nave principal y frenaron con
los cohetes hasta ponerse a 1.608 m/s. Con esto se
colocaron en el punto mas alejado de una
orbita eliptica (verde) que les llevé en el otro
extremo a sélo 15 km de la superficie de la Luna.
En esa media circunvalacién tardaron 57
minutos, y aumentaron su velocidad hasta los
1.697 m/s. A partir de ahi volvieron a encender el
motor, dejaron la érbita y el descenso fue
continuamente  propulsado, frenando vy
recorriendo en doce minutos los 480 km que les
separaban del punto de alunizgje.

Como aterrizaron en la cara visible de la
Luna, los encendidos de los motores para
cambiar de érbita se debian hacer siempre en la
cara oculta (Fig. 8), cuando no tenian contacto
por radio con la Tierra, lo que aumentaba el
dramatismo de la operacién.

2. En este caso se dan las velocidades en m/s, pues las variaciones son pequefias. También se da el dato de la altura h sobre la superficie
de la Luna, que es relevante en el texto. Los datos estdn tomados del articulo de Eduardo G® Llama en Investigacién y Ciencia, VII-2019.
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Fig. 9 El médulo Eagle en su ascenso desde la superficie lunar

VIAJE A MARTE

Las orbitas de transferencia se usan también
para viajar a otros planetas, por ejemplo, para
ir desde la Tierra a Marte (Fig. 10). En ese caso
el cuerpo central es el Sol, la érbita inicial es la
de la Tierra3, casi circular (en rojo) con un radio
de 1,5110% km, una velocidad de 29,1 km/s, y la
6rbita final es la de Marte (en naranja),
aproximadamente circular con un radio de
2,3108 km y una velocidad de 23,6 km/s.
Necesitamos poner a la nave a 32,0 km/s, para
que, movida sélo por su inercia y la atraccién
del Sol, vaya en una érbita eliptica (en azul)
hasta la 6rbita de Marte. Alli llegard con una
velocidad de 20,9 km/s, por lo que necesitard
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otro impulso de 2,7 km/s para llegar a los 23,6
km/s, que es la velocidad de Marte en su orbita.
Para regresar, hard al revés: primero frenara
para ponerse a 20,9 km/s, con lo que se pone en
la érbita eliptica de transferencia. Al llegar a la
orbita terrestre lo hard con una v= 32,0 km/s, y
debera disminuirla con sus motores en 2,9 km/s
hasta ponerse a los 29,1 km/s a los que va la

W =6,8 kmfs

_ d=11400km

V=59 km/s

Fig. 10 El viaje de ida y vuelta a Marte tardaria afo y medio.

Tierra en su orbita circular alrededor del Sol.
Esta orbita eliptica de transferencia tiene un
periodo de 531 dias, por lo que en la ida a Marte
se tardaria la mitad de ese tiempo (265,5 dias=
8,9 meses), y otro tanto en la vuelta.

Fig. 11. Mision MAVEN: trayectoria y recreacion de su llegada a Marte en 2014.

3 Las érbitas de la Tierra y Marte se han aproximado a circunferencias de radio su distancia media al Sol.
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FORMULAS

Las férmulas necesarias para obtener los datos que he manejado en el articulo se obtienen a partir
de la ley de la gravitacién universal y de las leyes de conservaciéon de la energia y del momento
angular. Como es sabido, aunque histéricamente las leyes de Kepler precedieron a la ley de gravitacion
universal, se pueden deducir de ella.

La masa m del satélite nunca influye. M es la masa de la Tierra, la Luna o el Sol. En el primer caso
he tomado de valor 5,97:102* kg, en el caso de la Luna 7,371022 y en el caso del Sol, el valor que he
tomado es 1,9:103°,

Esas férmulas son:

2
19 En una érbita circular, identificando la fuerza centripeta con ,, 7~ _ GMm | |GM

la fuerza de atraccién gravitatoria se obtiene: R R? R

29 En una orbita eliptica, la velocidad en cada

punto varia, y también la altura sobre la Tierra. Por la vy dy
mvl‘d1=mv2'd2 =+ |V =—F

conservacién del momento angular, en el punto 1 mas d,
cerca a la Tierra (perigeo) y en el punto 2 mas alejado
(apogeo) se cumple que

. L L - . 1 GMm 1 GMm

32 En cualquier punto de una érbita eliptica, la energia —mv? — =—mv2 —
total, suma de la potencial y la cinética, es constante: 2 d4 2 d,

Por tanto, combinando esta férmula con la anterior, en el apogeo y perigeo se cumplird que:

Si tenemos un satélite en érbita circular de radio d vy v - Gy SO
velocidad v, y ésta cambia al valor v, la érbita se convierte en —6M £ J Gt (o~ g )
eliptica, y con la expresién anterior podemos saber qué| 9z = S 2GM
alejamiento d, adquiere el satélite en el otro extremo de la P = d, )
nueva orbita eliptica. Si el satélite en orbita circular acelera

(v,>v), se usa el signo menos delante de la raiz, y si frena (v,<v), se usa el signo mas.

49 El tiempo T que tarda un satélite en dar una vuelta alrededor de la
Tierra (o del Sol si fuera el caso), viene dado por la tercera ley de Kepler, que,

siendo a el semieje mayor, podemos expresar por: Fes
52 Por la primera ley de Kepler, las orbitas de los satélites son elipses.
Siguiendo con la misma notacién que en los
puntos anteriores, los parémetros de esas| | _ di+d, s dp—dy b i e
elipses son (a= semieje mayor, b= semieje 2 d, +d,
menor, e= excentricidad):
TABLAS DE DATOS
[ T]ﬁaﬂ d; vy d; b ¥ ﬁ@&ﬁﬁ* Reuma dz V2 i
r (km) (km/s) {km) (km/s) . (km) (km) (k) fﬁﬂta {km) {km) [km) (m/s]  (km) (km) (m/s) (h)

AR 11400 59 11400 59 000 11400 11400 34

"’

11.400 6,8 22.321 3,5 0,32 16.860 15.952 6,1

1.738 111 1.848 1.672 315 2.052 1.507 21

1.738 111 1.849 1630 111 1.849 1.630 2,0

11400 51 6763 86 026 9.081 8780 2,4 ELIPTICA 1738 111 1.849 1608 15 1753 1697 1,9

6800 77 6800 77 000 6800 680 16 TABLA 3

22321 42 22321 42 000 22321 22321 92 [ — iy | DATOS DE LAS ORBITAS DE PLANETA =j|

i 4:5 b 7.7 000 6779 6.779 9 i pr:h‘_:tiei (1o§;m: (k:‘ll.f’s] (11';::@] {kr‘:fs} -] 110:km} {m:]km} :d;ras}

6770 10,1 42397 1,6 072 24588 16953 10,7 Tierta 15 291 15 291 600 15 15 | 388
AR 42.279 31 42,279 31 0,00 42.279 422789 240 Marte 23 23,6 2,3 236 000 23 23 6587

A Transferenca 1,5 32,0 23 209 021 18 1,8 531




