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Aufgabenstellung i

Diplomarbeit
fiir Herrn cand. ing. Jan Thimo Grundmann
Matr.-Nr. 192335

Betrachtung des Missionsszenarios
zur Verhinderung von Einschligen von Asteroiden auf die Erde
unter Bericksichtigung des Bedrohungspotentials
und der technischen Moglichkeiten

Kleinkorper des Sonnensystems konnen durch ihre natiirlichen Einschlige auf der Erde
Katastrophen in einer fiir die menschliche Zivilisation relevanten Kombination aus Haufigkeit und
AusmalB auslosen, deren Auswirkungen mit der ErschlieBung der FErde ansteigen. Die
astronomische Suche nach erdnahen Kleinkérpern ergab bisher eine unerwartet hohe und
ansteigende Zahl potentieller Impaktoren.

Neue Technologien, mediengeneriertes Offentliches Interesse und der forschungspolitische
Wettbewerb fiihrten zu vielen verschiedenen, oft sehr aufwendigen Konzepten zur Minderung der
Bedrohung. Meist verhindern hohe Kosten ihre Ausfithrung, so da bisher kaum praktische
Erfahrung gesammelt werden konnte. Die wissenschaftliche Erforschung beschriankt sich dagegen
auf ldnger bekannte oder leicht erreichbare Korper, die daher in bahnmechanisch unkritischen
Regionen auf einer genau bekannten Bahn umlaufen, was bei einem erst zu entdeckenden Impaktor
nicht notwendigerweise der Fall sein wird. Die Erfahrung mit umstrittener Technologie lehrt, daf3
Investitionen erst nach dem Auftreten einer Offentlich wahrgenommenen, unabwendbaren
Notwendigkeit erfolgen, abgesehen von freiwilligen privaten Beitrdgen fachlich interessierter
Personenkreise. Mit dem breiten Offentlichen Interesse verging die Investitionsbereitschaft, ohne
daB sich die Wissenschaft bisher auf ein umfassendes Konzept zur Bedrohungsminderung einigte.

Es stellt sich also die Frage, ob eine Verteidigung gegen ein bedrohliches Objekt ganzlich ohne
zweckgebundene Aufwendungen moglich ist, und falls dies nicht der Fall ist, in welchen Bereichen
zusitzliche Anstrengungen zwingend nétig sind, welches Ausmal3 diese mindestens haben miissen,
und ob sie mit geeigneten existierenden Einrichtungen synergetisch kombiniert werden konnen.
Hierfiir sind u.a. folgende Aufgaben zu bearbeiten:

- Gefahrenanalyse von einschlagenden Asterioden in der Literatur

- Ubersicht iiber Kleinkérper im Sonnensystem mit Klassifizierung

- Analyse der verfligbaren Raumflugsysteme und deren Verfiigbarkeit
- Berechnung und Diskussion der Missionsszenarien

- Grenzen der technischen Moglichkeiten

- Kosten-Nutzen-Betrachtung

- Auswabhl kosteneffektiver Methoden

- Dokumentation der Ergebnisse
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Nomenklatur

Physikalische Griofien
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groBBe Halbachse einer Umlaufbahn

Albedo, reflektierter Anteil des auf einen Himmelskorper treffenden Lichtes, 0 < A <1
Lichtgeschwindigkeit, 299792458 m/s

allgemeiner Abstand, allgemeine Abmessung

Exzentrizitat einer Umlaufbahn

Energie

Hohe

absolute Helligkeit eines Himmelskorpers, bei Kleinplaneten in je 1 AE Sonnen- und
Erdentfernung, in GroBenklassen mag [A.1.]

Inklination einer Umlaufbahn

Intensitit bzw. Flachenleistungsdichte einer Strahlung

GauB-Konstante der Gravitation, 0.01720209895; entspricht vI' ausgedriickt in
astronomischen Einheiten von Entfernung, Masse und Zeit; AE, Mo, bzw. d
Masse, allgemein oder eines kleineren Korpers

Masse, des zentralen oder eines grof3eren Korpers

Magnitude eines seismischen Ereignisses

allgemeine Anzahl

Impuls

Druck

Semilatus Rectum oder Halbparameter einer Umlaufbahn

Umlaufperiode eines Himmelskorpers auf einer Bahn um einen anderen
Perizentrumsdistanz einer Umlaufbahn

Apozentrumsdistanz einer Umlautbahn

Radius einer Distanz

Stufenmassenverhéltnis einer Stufe einer mehrstufigen Rakete

Radius eines Korpers

Gesamtmassenverhaltnis einer mehrstufigen Rakete

Gaskonstante

Temperatur

spezifische Umlenkung

Geschwindigkeit

Phasenwinkel eines von auflen betrachteten, sonnenbeschienenen Kleinkorpers
Strukturfaktor einer Raketenstufe

Gravitationskonstante, 6.672E-11 m?® / kg s?

Dichte

Stefan-Boltzmann-Konstante, 5.669E-8 J / m? s KN4
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Durchmesser

%)
@, ®, e, «Erde, erdbezogener Parameter
®, e, o, sSonne, sonnenbezogener Parameter

Abkiirzungen

An Aggregat - Bezeichnung fiir Flugkorper der Heeresversuchsstelle Peenemiinde, z.B. A4

AAA Anti-Aircraft Artillery, Flugabwehrgeschiitze (»triple-A«)

ABM Anti-Ballistic Missile, Anti-Raketen-Rakete zum Abfangen ballistischer Flugkorper

ACS Advanced Camera for Surveys, Kamera des Hubble Weltraumteleskops

BMDO  Ballistic Missile Defense Organisation, Raketenabwehrorganisation der USA

BMEWS Ballistic Missile Early Warning Satellite(s), Frithwarnsatelliten gegen Raketenangriffe

CAI Calcium-Aluminium-rich Inclusion, Ca-Al-reiche Einschliisse in Meteoriten vom Typ
der kohligen Chondriten; élteste Materie des Sonnensystems

CCD Charge Coupled Device, eigentl. ladungsgekoppeltes Bauteil - Festkorper-
Bildaufnehmer mit Integrations- und Speichereigenschaften fiir Photoelektronen

CFHT Canada-France-Hawaii Telescope, Kooperationsteleskop auf Hawaii

CONICA COudé Near-Infrared CAmera, Nahinfrarotkamera fiir den Coudé-Fokus des VLT

CSS Catalina Sky Survey, automatisiertes Asteroidenbeobachtungsprogramm (USA)

Cubewano alternative Bezeichnung transneptunischer Objekte, engl. nach den Halbmonats- und
Zahlbuchstaben des ersten beobachteten TNO (15760) 1992 QB1 (Qu-Bee-one)

DSP-n Defense Support Program, Verteidigungsunterstiitzungsprogramm,
Sammelbezeichnung fiir diverse militdrische Raumfahrtprogramme der U.S.A., u.a.
BMEWS

ECA Earth-Crossing Asteroid, Asteroid, der die Erdbahn bzw. den Raum in 0.983...1.017 AE
heliozentrischem Abstand in auf die Erdbahn projizier- oder rotierbarer Weise quert

ECC Earth-Crossing Comet, Komet sinngemall wie ECA

ECO Earth-Crossing Object, Objekt sinngemifl wie ECA, allgemein fiir ECA, ECC

EMoid Earth Minimal Orbital Intersection Distance, minimaler Abstand zwischen Erd- und
Objektumlaufbahn

Flak Flugabwehrkanone(n)

FOC Faint Object Camera, Kamera fiir leuchtschwache Objekte des Hubble-Teleskops

GEO Geostationary Earth Orbit, geostationédre oder dquatoriale Synchron-Erdumlaufbahn

GMT Greenwich Mean Time

haNEC  Halley-type Near Earth Comet, erdnaher Komet vom 1P/Halley-Typ (10 a <P <200 a)

HST Hubble Space Telescope, Hubble Weltraumteleskop

IAU Internationale Astronomische Union, offizielle Instanz u.a. fiir Benennung der
Himmelskorper und ihrer Oberflaichenmerkmale

ICBM InterContinental Ballistic Missile, militarische Interkontinentalrakete

ICE International Cometary Explorer, ehemals ISEE-3

IEA Intra-Earth Asteroid, vollstandig innerhalb der Erdbahn umlaufender Asteroid

IEO Intra-Earth Object, vollstandig innerhalb der Erdbahn umlaufendes Objekt

ISEE-3 International Sun-Earth Explorer 3, Sonnenwindsonde, flog spéter zu einem Kometen

JINEC Jupiter Near Earth Comet, erdnaher Komet der Jupiter-Familie (5§ < P <11 a)

KBO Kuiper Belt Object, Transneptunobjekt im Leonard/Edgeworth/Kuiper/Whipple-Giirtel



Nomenklatur viii

LD Lunar Distance, (mittlere) Mondentfernung

IpNEC Long Period Near Earth Comet, erdnaher Komet mit langer Umlaufzeit (P > 200 a)

LONEOS Lowell Observatory Near-Earth-Object Search, automatisiertes
Asteroidenbeobachtungsprogramm (USA)

M Platzhalter fiir einen Halbmonatsbuchstaben in Katalognummern von Asteroiden,
A,B, .. I=], .. Y entsprechend 01.-15.01., 16.-31.01., .. 01.-15.05., .. 16.-31.12. d.J.

MOID Minimal Orbital Intersection Distance, minimaler Abstand zwischen Planeten- und
Objektumlautbahn

MPC Minor Planet Center, Kleinplanetenzentrum, Zentralstelle fiir die Registrierung,
Klassifizierung, Nummerierung und Benennung von Kleinplaneten(-beobachtungen)

n Platzhalter fiir eine Zahl, z.B. in Katalog- oder Typenbezeichnungen, ggf. m. Suffix

N Platzhalter fiir eine Zahl in Katalognummern von Asteroiden als Suffix fiir die
mehrfache Durchzahlung mit Buchstaben (s. auch M und Z); Ifd. Nr. =N * 25+ Z

NACO NAOS-CONICA, Kombination beider Einrichtungen am VLT Yepun

NAOS Nasmyth Adaptive Optics System, adaptive Optik im Nasmyth-Fokus des VLT

NASA National Aeronautics and Space Administration, nationale Luft- und Raumfahrtbehorde
der Vereinigten Staaten von Amerika

NEA Near Earth Asteroid, erdnaher Asteroid

NEAT Near-Earth Asteroid Tracking, automatisiertes Asteroidenbeobachtungsprogramm
(USA)

NEC Near Earth Comet, erdnaher Komet

NEO Near Earth Object, erdnahes Objekt, allgemein fiir NEA und NEC

NIC Nearly Isotropic Comet, Kometen mit nahezu zufélliger Verteilung der Bahnlage

PANSTARRS
PANoramic Survey Telescope And Rapid Response System, Panoramisches Durch-
musterungsteleskop und Schnellreaktionssystem, automatisiertes
Asteroidenbeobachtungsprogramm (Hawaii, USA)

PHA Potentially Hazardous Asteroid, potentiell gefahlicher Asteroid, immer auch NEA

PHC Potentially Hazardous Comet, potentiell gefahlicher Komet, immer auch NEC

PHO Potentially Hazardous Object, potentiell gefahliches Objekt, immer auch NEO,
allgemein fiir PHA und PHC; fiir alle gilt: EMoid < 0.05 AE =7.48E9 m=19.45 LD

Planemo PLANEtary Mass Object, sternahnlich entstandenes, freies Objekt, moy < 13 Muupicer

RDS-n Reaktivnyi Dvigatel Stalina oder Rossiya Delayet Sama, Stalin-Raketentriebwerk bzw.
RuBland tut es selbst, Tarnbezeichnung fiir sowjetische Test-Atomsprengkorper

SDO Scattered Disc Object, Objekt der gestreuten Scheibenpopulation des Kuipergiirtels

sKBO Scattered (disc) KBO, Objekt der gestreuten Scheibenpopulation des Kuipergiirtels

SNR Signal-to-Noise Ratio, Signal-Rausch-Verhaltnis bei Messungen, besonders Radar

spNEC Short Period Near Earth Comet, erdnaher Komet mit kurzer Umlaufzeit (P <200 a)

SSS Siding Springs Sky Survey, automatisiertes Asteroidenbeobachtungsprogramm (Austr.)

TNO Trans-Neptunian Object, Transneptunobjekt

VLT Very Large Telescope, européische Teleskopanlage in Chile

WFPC(2) Wide Field and Planetary Camera (2), (zweite) Weitfeld- und Planetenkamera des
Hubble-Weltraumteleskops

UA Unusual Asteroid, Asteroid auf ungewohnlicher oder einzigartiger Bahn

USAF United States Air Force, Luftwaffe der Vereinigten Staaten von Amerika



Nomenklatur iX

UTC Universal Time Coordinated, in etwa GMT

X x Platzhalter fiir einen GroB3- bzw. Kleinbuchstaben in Serien-Typenbezeichnungen

YY(YY) Platzhalter fiir zwei(vier)stellige Jahreszahlen in astronomischen
Katalogbezeichnungen

Z Platzhalter fiir einen Zahlbuchstaben in Katalognummern von Asteroiden,

A ..1=] .. Z entsprechend 1 .. 8 .. 25

Notation

Es wird ein Punkt ( . ) zur Trennung des Dezimalbruches von der Ganzzahl verwendet, es werden
Zehnerpotenzen bei langen Zahlen durch ein E symbolisiert, z.B. 7070.7 oder 7.0707E3, und es
wird die traditionelle astronomische Notation von Winkelgraden verwendet, z.B. 0°.25 fiir ein
Viertel Grad, entsprechend 0° 15' 0".00 - Winkelgrad, Bogenminuten, Bogensekunden. Werden in
einer Quelle SI-fremde Einheiten verwendet, wird diese Angabe der Grofe gemacht und die
Umrechnung in eine SI-Einheit angegeben, damit durch die Umrechnung nicht eine hohere
Genauigkeit suggeriert wird, obwohl die urspriingliche Angabe weniger signifikante Stellen hat,
z.B. wenn 55000 ft in 16764 m umgerechnet werden. Eine nicht naher erlauterte oder aus anderen
Quellen verdeutlichte Angabe in Meilen wird gegebenenfalls nach statute miles und internationalen
Seemeilen umgerechnet. [A.1.]

Die Rechtschreibung orientiert sich weitgehend an der 20. Auflage des Duden und der natiirlichen
Fortentwicklung der Sprache. Begriffe anderer, insbesondere englischer Herkunft werden jedoch in
der jeweils in dieser Sprache iiblichen Form geschrieben, soweit es die verfiigbaren
Sonderzeichensétze eben erlauben. Ansonsten wird die englische Transkription verwendet, solange
nicht eine andere Schreibweise allgemein tiblich ist.

Um eine kurze Literaturliste zu erhalten, wird jede verwendete Quelle nur einmal in der Liste
aufgefiihrt. Auf Quellenstellen wird wie folgt verwiesen:

[laufende Quellennummer - Seite wie in der Quelle notiert , ggf. weitere Seiten] oder

[laufende Quellennummer - Band, romische Ziffer bei mehrbandigen Biichern, arabische bei
Zeitschriften - Seite wie in der Quelle notiert , ggf. weitere Seiten]

Auf Anhénge der vorliegenden Arbeit wird tiber ihre Nummer n wie folgt verwiesen: [A.n]

Einige oder alle verwendeten Gestaltungselemente und Warenzeichen kénnen den moglicherweise jeweils verschiedenen Rechten der jeweils
entsprechenden Rechteinhaber unterliegen, die an ihnen diese Rechte oder Teile davon zum Zeitpunkt der Betrachtung oder Erstellung dieser Arbeit
innehaben oder innehatten. Einige oder alle verwendeten Gestaltungselemente und Warenzeichen sind Eigentum ihrer jeweiligen Eigentliimer oder
Inhaber; ihre Verwendung erfolgt nur beispielhaft zum Zwecke der Erléduterung und nicht zur gewerblichen Nutzung.

Der Verfasser behalt sich alle Rechte am fiir diese Arbeit geschaffenen geistigen Eigentum vor, gleich ob es in ihrer verdffentlichten Fassung
tatsachlich genutzt wurde oder nicht. Insbesondere eingeschlossen darin sind alle Ideen, Verfahren und Methoden und ihre Zusammenstellung und
Ubertragung auf Rechenanlagen und Informationswege jeder Art, sowie die kommerzielle Nutzung und die private Nutzung aller dieser Sachen und
des veroffentlichten Inhalts der vorliegenden Arbeit zu allen anderen Zwecken als der unentgeltlichen und freien Lehre und des privaten Studiums.



1. Einleitung 1

1. Einleitung

Zur Zeit sind in unserer Galaxis knapp zweihundert Planetensysteme in mehr oder weniger groben
Zigen bekannt. Sie wurden mit der Relativgeschwindigkeitsmethode spektroskopisch, oder
photometrisch mit der Transitmethode oder der Mikrogravitationslinsenmethode nachgewiesen.
Hinzu kommen einige Sonderfalle wie Pulsarplaneten, sowie als solche erkannte Vorstufen von
Planetensystemen in ihrer Entstehung. Dabei handelt es sich meist um sehr junge Sterne, die sich in
der Nahe von Sternentstehungsgebieten befinden und von Staubscheiben umgeben sind, die sich im
reflektierten Licht des Zentralsternes, im Hintergrundlicht von Gasnebeln oder in ihrer eigenen
Infrarotstrahlung abzeichnen, und manchmal so auch aufgelost abgebildet werden konnen. Die
Gesamtheit der bisher entdeckten Systeme ermoglicht bereits heute, von systematischen
Einschrankungen der jeweils angewandten Beobachtungsmethoden begrenzt, einen gewissen
Uberblick iiber die vielfiltigen Arten und zeitlichen Entwicklungsstufen der Planetensysteme. Wohl
die tiberwiegende Mehrheit der einfachen und mehrfachen Sterne und substellaren Objekte - Braune
Zwerge und Planemos - unserer Galaxis ist von Planetensystemen oder ihren Vorstufen umgeben.

Nach heutigem Wissen entstehen Planetensysteme wie unser Sonnensystem aus einer
Staubscheibe, die den sich bildenden Stern umgibt, und mit ihm aus einer interstellaren Gaswolke
durch gravitativen Kollaps und anschliefende Fraktionierung in Protosterne hervorgegangen ist. [1]
Der Staub in dieser zirkumstellaren Scheibe bewegt sich, durch Reibung mit dem Gasanteil der
Scheibe gedampft und teils vom Druck der Gaskomponente getragen, auf Kreisbahnen, in denen
sich die Staubpartikel bei sehr kleinen Relativgeschwindigkeiten aneinander anlagern konnen.
Hierbei spielen unter anderem zwischenmolekulare, elektrostatische, magnetische und gravitative
Krifte eine wesentliche Rolle. Aus diesem bisher nicht vollig verstandenen Prozef3 gehen meter- bis
kilometergroBBe, lockere Konglomerate hervor, die gro3 genug sind, da sich ihre Bewegung
mindestens zum Teil vom Gas entkoppeln kann. [2] Mit dem steigenden Masse-Querschnitts-
Verhiltnis kann der Gasdruck der Scheibe immer weniger auf die jeweilige angesammelte Masse
wirken, so daf ihre Bahn in eine reine Keplerbahn iibergeht. Mit der dann gegeniiber dem Gas,
Staub und den leichteren Korpern einsetzenden Relativbewegung und der mitwachsenden eigenen
Schwerkraft sammeln groflere Korper auch immer mehr Masse ein. Durch den Massenvorsprung
der groBeren Korper, die durch eben jenen selbst auch immer schneller wachsen konnen, wird die
protoplanetare Scheibe in kiirzester Zeit ausgeraumt. Aus unzéahligen kleinen Objekten wird eine
zahlbare Menge grofler Korper, die mit wachsender Grofe den uns gelaufigen Planeten oder
Monden immer ahnlicher werden. Unter den so herangewachsenen Planetesimalen von bis zu
Mond- oder gar Marsgrofe tritt nun die gegenseitige Beeinflussung durch die jeweilige Schwerkraft
in den Vordergrund. Die nahezu kreisformigen, koplanaren Bahnen werden durch den
gegenseitigen Impulsaustausch im n-Korper-System bei nahen Begegnungen zunehmend
elliptischer und geneigter, bis es unter den Planetesimalen schlieBlich zu Kollisionen kommt. Auch
hier sammeln die massereicheren eher Masse ein, als sie durch Zertrimmerung und Beschleunigung
der Trimmer tber die gemeinsame Fluchtgeschwindigkeit der Kollisionspartner hinaus zu
verlieren. Fir die Art der Kollisionspartner ist jedoch das Element des Kollisionszufalls im
deterministischen Chaos der sich verdndernden Bahnen bestimmend.

Diese kurze, aber heftige Phase der Akkretion hélt an, bis fast das gesamte feste Material in den
Stern oder ins freie All geschleudert wurde, und nur wenige, aus der relativ kleinen Restmasse
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gewachsene Planeten verbleiben. Da sich bei den quasiplastischen Kollisionsstoen die
Exzentrizitat und die Inklination der Bahnen der beteiligten Kollisionspartner mitteln, und daher die
jeweiligen Betrage tendenziell sinken, bleiben eher Planeten tibrig, die auf in sehr langer Zeit
stabilen Bahnen umlaufen. Diese Bahnen miissen nicht notwendigerweise kreisdhnlich sein. Es gibt
auch Systeme mit Bahnen hoher, aber ahnlicher Exzentrizitit und &ahnlicher rdumlicher
Ausrichtung. Wahrend der Kollisionen wird ein gewisser Teil des Triimmermaterials tiber die
Fluchtgeschwindigkeit der verschmelzenden Planetesimale hinaus beschleunigt. Die
Trimmerstiicke umlaufen dann den Stern auf eigenen Bahnen, die meist exzentrischer und
geneigter sind, und den Gravitationseinfliissen der wachsenden Planetesimale unterliegen, sich also
entsprechend schnell verdndern. Nach einer ruhigeren Zwischenphase beendet der Absturz dieser
verhéltnismaBig kleinen Trimmer auf die verbleibenden groflen Planeten ihre Entstehung.

In unserem Sonnensystem war dies spatestens der Fall, als die letzten grolen Marebecken auf dem
Mond geschlagen wurden. [3] Die genaue radiometrische Datierung der ausgewahlten und
kontextdokumentierten Mondbodenproben ist die einzige vorhandene Eichung fiir die Zeitskalen
der Friihzeit des Sonnensystems, verbunden mit der Datierung des Anfangs durch das Alter der
Kalzium-Aluminium-reichen Einschliisse (CAI) in kohligen Chondriten, den thermisch primitivsten
der Meteoriten.

Die Bahnen der acht in unserem Sonnensystem verbliebenen groflen Planeten sind auf Milliarden
von Jahren stabil, obwohl die wesentlichsten Prozesse zu ihrer Entstehung in wenigen bis einigen
zehn Millionen Jahren abliefen. Die graduelle Veranderung ihrer Bahnen durch ihre gegenseitigen
gravitativen FEinfliisse fiihrt wahrend der zu erwartenden Lebensdauer der Sonne weder zu
Kollisionen oder nahen Begegnungen der grolen Planeten untereinander noch zu starken
Anniherungen oder gar Uberschneidungen ihrer Bahnen. Dies gilt nicht fiir alle anderen Kérper,
also Zwergplaneten und Kleinkorper. Letztere umfassen vor allem Kleinplaneten, Meteoroide,
Kometen und Staubpartikel, die alle noch zusitzlichen und im allgemeinen in dieser Reihenfolge
ansteigenden Einfliissen der Sonnenstrahlung unterliegen. [4]
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Alter, Ma Zeit, Ma
~<-10

>4563
4559 +4
4555 £8
4551 £2
4539 +4
4400

4200
3960
3920
3900

3870
3870
3850
3840
3800

3760
3520
3500
3200
3160

0

4 -4/+12

8 6
20 8

159

359
599
639
659

689
689
709
719
759

799

Objekt

prasolare Korner des interstellaren Staubes in der Matrix kohliger Chondrite
Ca-Al-reiche Einschliisse (CAI) im kohligen Chondriten Allende - *)
Minerale der gewohnlichen Chondrite

Achondrit Angra dos Reis, erstarrte Schmelze

verschiedene Eukrite, erstarrte Schmelze, wahrscheinlich von (4) Vesta
Bildung der Mondhochlandkruste beginnt, nach ca. 0.2 Ga abgeschlossen ')

alteste erhaltene Minerale der Erde; wahrscheinlich kontinentaler Kruste )
entstammende Zirkonkristalle in jiingeren Sedimenten; Quarzit (3.6 Ga alter,
metamorpher Sandstein), Mount Narryer, Westaustralien

altestes erhaltenes Gestein der Erde; Acasta-Gneis, Gr. Barensee, Kanada *)
Mare Nectaris (Impakt)
alteste erhaltene Sedimentgesteine der Erde; Akilia-Insel, Gronland 3)

altester erhaltener Graphit mit typischem, photosynthetisch biogenem
Isotopenverhaltnis; Einschluf in Apatit-Kristallen, Isua-Gneis, Gronland ?)

Mare Serenitatis (Impakt)

Mare Imbrium (Impakt)

alteste Marebasalte, Appenninbank ?)
Mare Orientale (Impakt)

biogener Kohlenstoff in Carbonaten und Mikrofossil Isuasphaera isua;
nahezu alteste Sedimente, Isua-Quarzit, Gronland 3)

1039 alteste erhaltene Festlandoberflache der Erde; Pilbara, Australien *)

1059 alteste strukturierte Mikro- und Makrofossilien; Pilbara-Block, Australien %)

1359 1. Hauptwachstumsschub kontinentaler Kruste beginnt; halt ca. 0.6 Ga an ?)

1399 jlingste Marebasalte, im Mare Procellarum bei Flamsteed ?)

Prasolar [5], Meteoriten [6-110][7-88], Mond [8-367,373], Erde [9][10][11][12][13] - *) [7-88]:
alteste CAI 456612 Ma, relative Datierung ahnlich - ') priméare Kruste, 12% des Mondvolumens,
gebildet in wenigen Ma aus hochschmelzenden, leichten, auf dem Magmaozean aufschwimmenden
Mineralen; auf der Erde verloren - ?) sekundére Kruste, 0.1% des Mondvolumens, gebildet in tiber 1
Ga aus niedrigschmelzenden basaltischen Magmafraktionen; dhnlich den Erdozeanbdden, Venus,
Mars - 3) tertidare Kruste, 0.5% der Erdmasse, gebildet iiber mehrere Ga, 75% davon in vier
Hauptschiiben vor 3.2..2.6, 2.0...1.7, 1.3..1.1, 0.5...0.3 Ga, durch fortwahrende fraktionierte
magmatische Destillation des Erdmantels; dadurch sehr stark an wirtschaftlich wichtigen, seltenen
Elementen angereichert; wahrscheinlich einzige derartige Kruste im Sonnensystem.

Tabelle 1.1 - Zeitskalen des frithen Sonnensystemes
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1.1. Historische Entwicklung

Wahrend der zweiten Halfte des 20. Jahrhunderts konvergierten die wissenschaftlichen
Entdeckungen der Astronomie und die technischen Fortschritte der Astronautik, auch in ihren
militdrischen Varianten, in einer gemeinhin auch in Fachkreisen wenig wahrgenommenen Weise.
Im Fokus dieser Entwicklung finden sich die kleinen Korper der uns umgebenden interplanetaren
Umwelt, des Sonnensystems.

Die drei HauptstoBrichtungen auf dieses Ziel seien im Folgenden kurz umrissen:

1.1.1. Entdeckung der kleinen Planeten

In der Anfangsnacht des 19. Jahrhunderts, am 01.01.1801, entdeckte Pater Guiseppe Piazzi von
Palermo in Sizilien aus den achten Planeten des Sonnensystems; nach spaterer Konvention den
nummerierten Kleinen Planeten, nach heutiger Konvention den Zwergplaneten (1) Ceres.

Wie die Auffindung des Uranus und die Suchvorhaben nach Neptun und Pluto war auch die Suche
nach dem vermuteten achten Planeten zwischen Mars und Jupiter eine organisierte und planvolle.
Begonnen wurde sie am Ende des 18. Jahrunderts; formell, als sich im Herbst 1800 beim
Privatsternwarten-Astronomen Johann Hieronymus Schroter in Lilienthal bei Bremen die
Himmelspolizey konstituierte. Ihre selbstgestellte Aufgabe war die Auffindung des nach der Titius-
Bode-Reihe bei 2.8 AE vermuteten achten Planeten. Diese empirische Reihe der
Planetenbahnradien schien 19 Jahre zuvor durch die Entdeckung des Uranus in einer ihrer
Vorhersage entsprechenden Distanz bestitigt. Der Himmel wurde von der Himmelspolizey in 24 je
einem Beobachter zugewiesene Bereiche aufgeteilt. Teilnehmer waren unter anderen der Bremer
Arzt und Amateurastronom Dr. Wilhelm Olbers, Schroters Hauslehrer und Mitarbeiter Karl Ludwig
Harding, sowie Baron Franz Xaver von Zach, Hofastronom des Herzogs Ernst von Sachsen-Gotha
und Herausgeber der Monatlichen Correspondenz zur Beforderung der Erd- und Himmelskunde,
der damals bedeutendsten astronomischen Fachzeitschrift. In ihr wurde kurz darauf die an Johann
Elert Bode in Berlin gemeldete Entdeckung des an der Himmelspolizey unbeteiligten Piazzi
veroffentlicht. Da Piazzi durch Unbillen von Wetter und Krankheit gezwungen war, die
Beobachtung zu unterbrechen, und seine Meldung obendrein erst nach zwei Monaten eintraf, war
nur ein kurzer Bahnbogen der Ceres aufgezeichnet worden. Carl Friedrich GauBl entwickelte
daraufhin die noch heute genutzte Methode zur Bahnbestimmung aus einer geringen Anzahl von
Beobachtungen. Olbers und von Zach gelang die Wiederauffindung ein Jahr nach der Entdeckung,
und wihrend der Verfolgung von (1) Ceres entdeckte ersterer noch (2) Pallas, und wiederum zwei
Jahre spater (4) Vesta, zwischen denen Harding noch (3) Juno beisteuerte.

Da nach mehrjahriger Suche keine weiteren Planeten gefunden wurden, ging man in Fachkreisen
davon aus, dafl damit alle Planeten gefunden worden waren. Auch die auf (1) Ceres folgenden
Entdeckungen, von (2) Pallas bis (5) Astraea, wurden ganz selbstverstindlich als vollwertige
Planeten betrachtet. Der als ndchstes nach unabhingigen Bahnrechnungen von Adams und Le
Verrier in weniger als einer Stunde Teleskopzeit von Galle und d'Arrest aufgefundene grof3e Planet
Neptun wurde zwar nicht in die spatere Zahlreihe der nummerierten Kleinen Planeten
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aufgenommen, aber alle diese Planeten wurden bis ins zwanzigste Jahrhundert allgemein nach ihrer
Entdeckungsfolge gezahlt, oder auch nach ihrer Entfernung von der Sonne. Damit war Neptun dann
in allen Féllen der dreizehnte Planet, und die bis dahin gefundenen groBten der Kleinen Planeten
entweder die Nummern acht bis zwolf oder fiinf bis neun. [14][15][16][17][18][19][20]

Bis zur néachsten Entdeckung nach (4) Vesta, der von (5) Astraea durch den in der Kreisstadt
Friedeberg (Neumark) in Brandenburg wirkenden und aus dem benachbarten Driesen (heute
Strzelce Krajenskie bzw. Drezdenko im gleichnamigen Kreis, Woiwodschaft Lebus) stammenden
Amateurastronomen und Postbeamten Karl Ludwig Hencke, vergingen dann tiber 38 Jahre. Hencke
hatte sich von der etablierten Auffassung in seiner zwanzigjahrigen Suche nicht entmutigen lassen.

Im Folgejahr wurde Neptun gefunden wie berechnet, und im Jahr darauf gleich drei neue Kleine
Planeten, darunter Henckes zweiter Fund (6) Hebe, fiir den er vom Konig von Preu3en mit einem
jahrlichen Ehrensold von 1200 Goldmark ausgezeichnet wurde - mit der spateren Umrechnung in
0.43 kg Feingold nach dem heutigen Goldwert zwar nur etwa 6500 €, aber damals das fiinffache des
mittleren jahrlichen Volkseinkommens in Preuflen 1849 von ca. 250 Mark, oder nach den
damaligen Lohnen fast zweienhalb mittlere Jahreseinkommen. Das eines vollbeschiftigten
Arbeiters lag 1849 bei 168 Talern oder 504 Mark, bei den durchschnittlichen 82.5 Wochenstunden
tiber 52 Wochen pro Jahr - oder bei den im Textilgewerbe tiblichen 90 in der Fabrik, oder bei bis zu
125 Wochenstunden in kombinierter Werkstatt- und Heimarbeit, d.h. Sonntags nur 17 Stunden statt
den 18 werktédglichen - ohne jeglichen Urlaubsanspruch. Der Mindestbedarf einer fiinfkopfigen
Arbeiterfamilie wurde im selben Jahr zu 215 Taler oder 645 Mark errechnet. Ein gut bestellter
Lehrer erhielt mit zwei Nebenverdienststellen in den 1840er Jahren gut 180 Taler oder 540 Mark
ausschlieflich (!) in Form landwirtschaftlicher Sachleistungen und Gartenflachennutzungsrechte;
daher die anfangliche Redewendung.

Nach der Arbeitszeit und den heutigen Gepflogenheiten bei 37.5 Arbeitswochenstunden tiber
effektiv gut 31 Jahresarbeitswochen entspriache der Ehrensold also einer steuerfreien jéhrlichen
Pramie von mindestens 180000 €, die Hencke, als Freiwilliger in den Befreiungskriegen am
02.05.1813 bei Grofigorschen schwer verwundet und seit 1837 im Ruhestand, noch iiber 19 Jahre
bis zu seinem Tode 1866 erhielt. [21][22][23][24]

Nach dem Fund von (6) Hebe und den ihr unmittelbar folgenden Entdeckungen schlug Alexander

von Humboldt 1851 vor, die mittlerweile 23 Planeten in acht groe und die wachsende Anzahl der
kleinen Planeten aufzuteilen, die er Asteroiden nannte. [25][26] Bald folgten zahlreiche weitere
Entdeckungen, iiber deren Umfang die folgenden Tabellen einen Uberblick geben. Die scheinbare
Helligkeit der Planeten und Monde mag einen Eindruck von der Empfindlichkeit der
astronomischen Mittel fiir eher zufallige Entdeckungen bzw. bei gezielter Suche geben. Bedeutend
ist der Ubergang von der visuellen zu photographischen Beobachtung durch Max Wolf in
Heidelberg ab 1891, obwohl versierte visuelle Beobachter weiterhin bei ihrer Methode blieben.
Johann Palisa beobachtete ausschlieBlich visuell bis 1923, zwei Jahre vor seinem Tod. Wolf
entdeckte bis 1932 selbst 228 Kleinplaneten, davon 20 Mitentdeckungen, Palisa fand 122
Kleinplaneten seit 1874.
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Ifd. Nr. moderne

Bezeichnung

1 .. 6 Merkur bis
Saturn

Uranus
7

8 (1) Ceres
9 (2) Pallas
10 (3) Juno

11 (4) Vesta
12 (5) Astraea

Neptun
13

14 (6) Hebe
15 (7) Iris
16 (8) Flora
23 (15) Eunomia
45 (37) Fides
163 (155) Scylla
205 (197) Arete
258 (250) Bettina
331 (323) Brucia
441 (433) Eros
596 (588) Achilles
712 (704) Interamnia
952 (944) Hidalgo
1008 (1000) Piazzia
1152 (1144) Oda
~1190 (134340) Pluto
1192 (1183) Jutta

~110000 (136199) Eris
~130000

Datum

vorgesch.

13.03.1781
01.01.1801
28.03.1802
01.09.1804
29.03.1807
08.12.1845

23.09.1846
01.07.1847
13.08.1847
18.10.1847
29.07.1851
05.05.1855
09.11.1875
21.05.1879
03.09.1885
20.12.1891
13.08.1898
22.02.1906
02.10.1910
31.10.1920
12.08.1923
28.01.1930
18.02.1930
22.02.1930

21.10.2003
05.01.2005

Anmerkungen s. folgende Seite

beobachtende Entdecker - Bemerkungen -
Oppositionshelligkeit

Menschen - einschlieBlich der Erde im vorsokratischen
stellar-/heliozentrischen Weltbild des Demokrit %)

Organist Friedrich Wilhelm Herschel und Lucretia
Karoline Herschel °) #) §) - > 27 Monde - 5.7 mag

Astronom Pater Guiseppe Piazzi ') ?) - 8.0 mag

Arzt Dr. Wilhelm Olbers °) *) #) - 8.0 mag

Assistent Karl Ludwig Harding °) *) ') - 8.2 mag

Arzt Dr. Wilhelm Olbers °) *) #) - mit 5.5 mag hellster
Postbeamter Karl Ludwig Hencke ') #) - 11.9 mag

Astron. Assistent Johann Gottfried Galle u. Astronomie-
student Heinrich d'Arrest ?) §) - > 13 Monde - 7.5 mag

Postbeamter Karl Ludwig Hencke ') #) - 9.2 mag

J.R. Hind - 8.1 mag

J.R. Hind - 8.7 mag

De Gasparis

R. Luther

Johann Palisa

Johann Palisa - ermogliche Massenbestimmung von (4)
Johann Palisa - ) nach Bettina Baroness v. Rothschild
Maximilian Franz Joseph Cornelius 'Max' Wolf ') !)
Georg Witt - 1. Marskreuzer, NEA u. Amor-Asteroid
Max Wolf (tw.")!)- 1906 TG ?)

Cerulli - letzter groBer Hauptgiirtel-Asteroid, & 338 km
Walter Baade - 1. Saturnkreuzer, q = 1.96, Q =9.56 AE
Reinmuth; (999) Zachia,(1001) GauBia,(1002) Olbersia
Dr. Karl Reinmuth - 1930 BJ

Clyde W. Tombaugh °) ') - @ 2306+20 km, 14.7 mag
Dr. Karl Reinmuth - 1930 DC

Michael E. Brown, Chad A. Trujillo, David L. Rabino-
witz - sKBO > Pluto - & 2400 £+ 100 km, 18.8 mag °)&)

Tabelle 1.2 - Auswahl einiger in geschichtlicher Zeit entdeckter Planeten des Sonnensystems
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Lfd. Nr. kursiv: gemittelt nach den das Entdeckungsdatum bzw. die provisorische Bezeichnung
umgebenden nummerierten Kleinplaneten - ©) bei planmafiger Durchmusterung oder koordinierter
Suche - ') unabhingig von koordinierter Suche - %) (Wieder-)Auffindung nach bahnmechanischer
Rechnung - *) Trojaner oder besondere Bahnmechanik - %) s. Kap. 1.1.2. - §) Uranus kann mit dem
bloBen Auge sichtbar sein und war moglicherweise einigen Pazifikvolkern bekannt; Neptun wurde
von Galilei 1612/13 in der Néhe des Jupiter aufgezeichnet, Uranus 1690 von Flamsteed als 34 Tau
katalogisiert und 1750-71 oft von Lemonnier gesehen, aber nicht als Planet erkannt [27] - *)
Mitglied der Himmelspolizey von 1800 - #) Amateurastronomln - ') an Privatsternwarte tatig - !)
photographisch vor 1910 - &) s. Text.

zu Tabelle 1.2 - Auswahl einiger in geschichtlicher Zeit entdeckter Planeten des Sonnensystems

Planet

Jupiter
Saturn
Saturn
Uranus

Neptun

Saturn
Uranus

Mars

Mars

Uranus

Neptun

Pluto
Pluto

Eris

Monde

Galileische 4
Titan
Cassinische 4
Titania, Oberon

Triton

Hyperion
Ariel, Umbriel
Phobos

Deimos

Miranda
Nereid

Charon
Nix, Hydra

Dysnomia

Datum

1610
25.03.1655
1671..1684

1787

1846
1848
1851

1877

1877
1948

1949
Juni 1978
2005

11.09.2005

Entdecker - Bemerkungen; mittlere Grofite Elongation in
Opposition; Oppositionshelligkeit

Galileo Galilei - 1. teleskopisch; 138...617"; 4.6...5.7 mag
Ch. Huygens - massive Atmosphare; 211"; 8.3 mag

G. Cassini - 45".2...547";9.9...11.9 mag

F.W. Herschel - 34".9...46".7; 13.9...14.1 mag

W. Lassell - vermutlich Pluto ahnlich, diinne Atmosphare,
retrograd, 1 = 20°, & 2706 km; 16".8; 13.6 mag

W.C., G.P. Bond; W. Lassell - irregular; 227"; 14 mag
W. Lassell - 15".3...21".3; 14.3...15.1 mag

Asaph Hall - ab 1972 als asteroidenahnlich erkannt; mttl.
@ 22.2 km, A =0.05; 34".3; 11.5 mag

Asaph Hall - ab 1972 als asteroidenahnlich erkannt; mttl.
@ 12.6 km, A =0.05; 85".8; 12.7 mag

Gerard Kuiper - @ 471 km; 10".4; 16.8 mag

Gerard Kuiper - P =359.4 d, e = 0.75, 1 : 4 Ellipsoid oder
Albedoschwankung, & 340 km; 66".3...459"; 19 mag

J.W. Christy - @ 1207 + 3 km; 0".7; 16.4 mag
Alan S. Stern et al. - & 44...130 km; 1".75...2".33; 24 mag

Michael E. Brown, Chad A. Trujillo, David L. Rabinowitz
- @ ca. 280...580 km; 0".53; 23.14 £ 0.3 mag

Tabelle 1.3 - Auswahl einiger Planetenmonde
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Fiir die folgenden Betrachtungen bedeutsam unter den frithen Entdeckungen von Kleinen Planeten
waren die von (433) Eros, (1221) Amor, und (1862) Apollo und (69230) Hermes durch Witt,
Delporte, bzw. Reinmuth. Sie waren die Bestatigung einer bis in die frithe Antike zuriickreichenden
wissenschaftlichen Vermutung, die auf direkten Beobachtungen des Himmels und auf den
unmittelbaren Erfahrungen mit aus ihm herabfallenden Steinen und Eisen beruhte.

1.1.2. Entdeckung der erdbahnkreuzenden Kleinkorper

Demokrit von Abdera, ca. 470 bis um 380 v.u.Z., ist heute meist nur bekannt fiir sein Postulat des

Atoms. Er entwickelte aber auch frithe Vorstufen zur Evolutionstheorie und beschrieb die
Wahrnehmung als rein materiellen Vorgang, ebenso wie das Denken und Fiihlen; Vorgange die er
durch den komplexen Aufbau des Korpers ohne einen metaphysischen Goétterfunken oder Odem
ermoglicht sah. Er erreichte die Schwelle zur Differential- und Integralrechnung in seiner
Beschreibung des Grenzwertproblems bei der Berechnung der Volumina von Kegeln und
Pyramiden durch die Addition diinnerer Scheibenquerschnitte - vor Eudoxos von Knidos, lange vor
Archimedes, und gut 2100 Jahre vor Isaac Newton. Er erkannte tiber 2000 Jahre vor Galileo Galilei
die Milchstrale als ein Band vom Auge nicht aufgeloster Sterne und entwarf ein stellar-
heliozentrisches Weltbild, aus dem er eine Vielzahl teils auch belebter Himmelskorper folgerte.
Einige sollten allein durchs All wandern, andere begleitet von mehreren Monden oder mehreren
Sonnen. Diese Welten sollten sich spontan aus diffuser Materie im All formen, sich entwickeln und
wieder zerfallen - und sie konnten Demokrits Auffassung nach gelegentlich auch katastrophal
miteinander kollidieren. Dies war seine am weitesten vorausgreifende Idee - 2400 Jahre vor Luis
und Walter Alvarez' Studien zur Kreide-Tertiar-Wende, dem Untergang der Dinosaurier durch
einen groflen Impakt, [28] dessen wohl iiber 200 km weiter Krater inzwischen bei Chicxulub im
heutigen Yucatan lokalisiert wurde.

Fiir Demokrits Biicher empfahlen die Mystiker - von Plato, 400 Jahre vor der Zeitenwende, bis
Kyrillus, dem christlichen Erzbischof von Alexandria und anstiftenden Brandschatzer der
Alexandrinischen Bibliothek, 400 Jahre nach der Zeitenwende - die Verbrennung. [29-
40,20211.,212,3651f.][30] Trotzdem ordnete Apollonius von Myndos, nach Seneca, in dieser Zeit
sogar die Kometen unter die Planeten ein, zu deren sieben groflen dann auch Sonne und Mond
zahlten, nicht mehr aber die Erde. [16]

Die moderne, meist unabhiangige Wiederentdeckung der antiken Gedanken beginnt mit Kants
Hypothese der Planetenbildung aus einer zirkumstellaren Staubwolke mit einheitlichem
Drehimpuls. Gegen Ende des 18. Jahrhunderts begann sich nach einigen wissenschaftlich
untersuchten Meteoritenfallen die Einsicht wider die Nachwirkungen der tiber zweitausendjéhrigen
mystizistisch-kirchlichen Lehre vom perfekten Himmel durchzusetzen, daB3 doch ganz irdisch
anmutende Stein- und Eisenmassen vom Himmel fallen konnen. Vorreiter war der Jurist und
Physiker Ernst Florens Friedrich Chladni aus Wittenberg, der zwar nie selbst einen Meteoritenfall
sah, und nur spét eine Probe des Pallas'schen Eisens erhielt, aber den physikalisch begriindeten
Indizienbeweis der Realitdt der Meteoriten anhand von Zeugenaussagen und Materialproben fiihrte.
[31] Der Fall von Meteoriten aus dem All auf die Erde war zur Mitte des 19. Jahrhunderts
allgemein anerkannt, und damit auch - neben der verbreitetsten Theorie, daB3 sie Auswiirfe irdischer
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oder der Mondvulkane seien, deren Krater man teleskopisch zu sehen meinte - ihre grundsitzlich
interplanetare Herkunft. Kleinste Massen akzeptierte man also durchaus auf mit hochster
Geschwindigkeit durcheilten Bahnen im Raum, welche die der Erde kreuzen. Die Flughohe der
Sternschnuppen war bereits ab Oktober 1798 von Johann Friedrich Benzenberg und Heinrich
Wilhelm Brandes durch visuelle Beobachtungen mit dem freien Auge und hervorragende
Himelskenntnis ermittelt worden. Sie triangulierten parallaktisch vor dem Himmelshintergrund den
Endpunkt der sichtbaren Flugbahnen von einer 27000 Pariser FuB}, also etwa 10 km langen
Standlinie aus, quer iiber das Leinetal zwischen Niklausberg und Ellershausen bei Gottingen, die
dann wegen der geringen Parallaxen vieler Sternschnuppen auf 43000 Fufl bzw. 16 km verlangert
wurde bis zur Ostflanke des Sesebiihl bei Dransfeld. (Rezensionen sprechen auch von 27050 bzw.
46200 FuB.) Beide fithrten Lampen mit sich, moglicherweise als Nachrichtenverbindung. Sie
ermittelten, da3 die Endhéhen mit Sicherheit nicht unter eineinhalb bis zwei, wahrscheinlich nie
unter fiinf, gelegentlich iiber 30, und in einem Fall bis 40 Meilen hoch lagen, also 11 bis 15, 37,
223, bzw. 297 (!) km. Die projizierten Geschwindigkeiten entlang der 7’ bis 10 Meilen bzw. 56 bis
75 km langen Spuren lagen meist um vier bis fiinf, gelegentlich auch sechs Meilen pro Sekunde,
also 30 bis 37 bzw. 45 km/s. Da auch aufsteigende Bahnen gesehen wurden, ordnete der mit beiden
verbundene Georg Christoph Lichtenberg die Sternschnuppen zunichst in wissenschaftlicher
Kommunikation noch der Meteorolgie zu, vermerkte aber zuvor schon, mit dem Gedanken an eine
Schneelinie der Sternschnuppen nach Art der des ewigen Eises, in einem Brief an Benzenberg: »Es
ist doch allerdings merkwiirdig, daB3 sie nicht an der Erde entstehen. Gott bewahre, daB3 an unserer
Erde je solche Feuer fliegen sollten, die in jeder Sekunde 5 Meilen zuriicklegen, wenigstens
wiinschte ich nicht, dafl mir je so etwas an den Kopf floge, es mochte nun die abgeschiedene Seele
eines Gottingers oder unverdauter Frosch-Stoff sein...« [32][33][34][35][36]

Wenig spater sah man Sternschnuppen dann als die sichtbare Masse des Eisbergs, als dessen
vormals verborgene Spitze man die seltenen, schwereren, gefallenen Meteoriten annahm.
Meteoritische Massen bis zu einigen Tonnen waren bis dahin bereits bekannt geworden.
[371(38](39]

Von Kants Hypothese der protoplanetaren Scheibe bis zum Ende des 20. Jahrhunderts war man auf

theoretische Uberlegungen zu den Vorgiangen der Planetenentstehung angewiesen. Diese konnten
sich erst spat auf die Ergebnisse der gezielt geologisch ausgewéhlten Mondproben der bemannten
Apollo-Missionen stiitzen, sowie auf die etwa gleichzeitig erkannten grolen Meteoritenkrater auf
der Erde. Noch wiahrend der Ende 1972 durchgefiihrten letzten bemannten Mondlandemission
Apollo 17, mit Harrison Schmitt als dem einzigen Geologen auf dem Mond, ging man davon aus,
dafl Vulkanismus auf dem Mond verbreitet und in Relikten, z.B. Fumarolen, noch rezent vorhanden
sei. Als Landeplatz war ein als jung vermutetes, eindeutig vulkanisch geprigtes Gebiet ausgewéhlt
worden, dessen frisch aussehender Orange Soil tatsichlich auch vulkanischen Ursprungs war -
allerdings mehrere Milliarden Jahre alt, und erst kiirzlich, d.h. vor Millionen von Jahren, durch
Einschlage wieder freigelegt. Erst durch die nach ihrem potentiellen wissenschaftlichen
Informationsgehalt von geschulten Feldarbeitern ausgewéhlten Proben der Apollo-Landungen
wurde gezeigt, dal praktisch alle Mondkrater Einschlagskrater waren. Die photogeologisch
erarbeitete Stratigraphie des Mondes und die radioisotopische Datierung der Regolith-Proben ergab,
daB die Umwélzung des Mondbodens durch kleinere und groe Einschlage bis in die unmittelbare
geologische und historische Gegenwart anhalt.
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Damit war gezeigt, da die seit 1898 entdeckten erdnahen Asteroiden, und auch Kometen,
tatsdchlich immer noch auf die groBen Planeten einschlagen konnen, und nicht lediglich diejenigen
sind, die auf stabilen, nahen, aber nie wirklich die groflen Planeten selbst kreuzenden Bahnen
verblieben sind. Die Annahme solcher Einschlage lag nahe, spatestens seit der Entdeckung der
regelmaBig tief in die EinfluBsphére der Erde einfliegenden Asteroiden (1221) Amor, (1862) Apollo
und (69230) Hermes. Sie wurde weiter unterstiitzt durch die Identifizierung einiger ritselhafter,
vermeintlich kryptovulkanischer Calderen wie des Nordlinger Rieses als geologisch junge grofle
Einschlagskrater. Ermoglicht wurde diese Erkenntnis durch die Entdeckung von
Hochdruckmineralien, die nur bei Driicken groBer als die des Erdkernzentrums, und damit nur
dynamisch entstehen konnen. Sie waren erstmals in den 1950er/60er Jahren mit Atomexplosionen
an, knapp tber, und knapp unter der Erdoberfliche kiinstlich dargestellt worden. Bei diesen
Explosionen konnte zwischen 1945 und 1962 auch die Kraterbildung und die Wirkung von extrem
energiereichen Luftdetonationen auf natiirliche wie auch auf von Menschenhand hergestellte
Gegenstiande studiert werden. Der zustandige Geologe des amerikanischen Testgelandes in Nevada
war Eugene Shoemaker, der in Umkehr dieses Erkenntnisweges zuerst Geologe im Apollo-
Programm, dann Planetargeologe, und schlielich wie seine Gattin Carolyn, eine Lehrerin, auch
Astronom wurde.

Die spatere Entdeckung der indirekten und fernen Wirkungen des massiven Einsatzes von
Atomsprengsatzen, z.B. des Nuklearen Winters durch eine Arbeitsgruppe um Carl Sagan,
ermoglichte die Neubewertung einiger bis dahin ratselhafter geologischer und paldontologischer
Puzzlestiicke. Nach einigen fritheren, tiber etwa hundert Jahre hin immer wieder vorgebrachten,
doch von der Mehrheit der Fachwelt seinerzeit abgelehnten Ansitzen fand im Laufe der 1980er
Jahre auch in der Wissenschaft die Erkenntnis wachsende Zustimmung, dafl Kleinkorper des
Sonnensystems durch ihre Einschldge auf der Erde auch heute noch Katastrophen auslosen konnen,
die in einer fiir die menschliche Zivilisation relevanten Kombination aus Héaufigkeit und Ausmaf
auftreten.

Der Einschlag des von Carolyn Shoemaker, Eugene Shomaker und David Levy entdeckten
Kometen P/Shoemaker-Levy 9 auf Jupiter im Jahre 1994 verhalf dieser Auffassung zum
Durchbruch und machte gleichzeitig diese Entwicklung der breiteren Offentlichkeit rasch
zuganglich. [40][41]

Die Phase der Akkretion, und somit die Planetenentstehung, ist in unserem Sonnensystem also

auch 4.559 Milliarden Jahre nach seiner Entstehung noch nicht vollstindig abgeschlossen. Die
groen Planeten sammeln weiter Masse an, die von Kleinkdrpern und den Trimmern ihrer
Kollisionen geliefert werden - durch Einschlége.

Die solche Einschldge verursachenden Objekte gehoren zu den lichtschwichsten beobachtbaren
Korpern des Sonnensystems. lhre Entdeckung erfolgte eher zufillig, oft bei der Suche nach
wesentlich weiter entfernten Korpern im &uBeren Sonnensystem oder bei der Beobachtung
galaktischer oder extragalaktischer Objekte, und meist infolge von Fortschritten in der Teleskop-
und Detektortechnologie.
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1fd. Nr. moderne
Bezeichnung

1230 (1221) Amor

(1566) Ikarus
1574

(1862) Apollo
1871 1932 HA

2069 (2060) Chiron
2071 (2062) Aten
5154 (5145) Pholus
15769 (15760) 1992 QBI
15797 (15788) 1993 SB

(29075) 1950 DA =
29084 2000 YKo66

~14000 1996 JA1
~85000 1998 DK36
~50000 1999 XS35

(69230) Hermes
69239 1937 UB

(99942) Apophis
2004 MN4
99951

129243 (129234) Silly
134308 (134299) 2006 DN73
134348 (134339) 5628 T-3

Datum

12.03.1932

26.06.1949

24.04.1932
28.03.1973

18.10.1977
07.01.1976
09.01.1992
30.08.1992
16.09.1993

22.02.1950
31.12.2000

14.05.1996
23.02.1998

02.12.1999

28.10.1937
15.10.2003

19.06.2004
08.08.2005
23.02.2006
16.10.1977

beobachtende Entdecker - Bemerkungen

E. Delporte - NEA °) - min. Erddistanz von 1.6E10 m

Walter Baade - 1949 MA, NEA ') - ¢ < 0.2 AE, erste
Abfangstudie 1967 am MIT als Studentenworkshop

Karl Reinmuth - 1. PHA ') - min.Distanz b.Entdeckung
5E9 m, EMoid 3E9 m < 0.05 AE; 1. NEA q<1AE

C.T. Kowal - 1. Uranuskreuzer *) , Q = 18.9 AE

erster NEA ?) mita < 1 AE und Q > 0.983 AE
Spacewatch - 1. Neptunkreuzer %) , Q = 32.1 AE

D.C. Jewitt, J.X. Luu - 1. TNO, q>25.9, Q > 36.5 AE
Williams, Fitzsimmons,O'Ceallaigh - 1. Plutokreuzer *)

C. Wirtanen - z.Zt. gefahrlichster PHA ') - <0.33 %
Kollisionswahrscheinlichkeit am 16.03.2880, 20:11UT

T.B. Spahr - groBter-nahester gesehener PHA ') [42]
D.J. Tholen - 1. IEA ?) mit q, Q < 0.983 AE

LONEOS - 1. Erd-Neptun-Kreuzer, NEA') - q <1, Q
>29 AE

Dr. Karl Reinmuth - lange verlorener, groler PHA ')
- min. Dist. b. Entd. 7.7E8 m, EMoid 5.4E8 m; binar

R.A. Tucker, D.J. Tholen, F. Bernardi - PHA ?) - z.Zt.
nachster absehbarer Vorbeiflug in 3.4E7 m Erdabstand
< hero am 13.04.2029, sichtbar u.a. von Europa, 3 mag

B. Christophe, 2005 PS5
Spacewatch, Kitt Peak

C.J. van Houten, I. van Houten-Groeneveld, T. Gehrels

Lfd. Nr. kursiv: gemittelt nach den die provisorische Bezeichnung umgebenden nummerierten
Kleinplaneten - Asteroidenklasse: °) Amor - ') Apollo - %) Aten - *) Centauren

Tabelle 1.4 - Auswahl erdnaher Kleinplaneten des Sonnensystems im Kontext ferner Objekte



1. Einleitung 12

1.1.3. Entwicklung der defensiven Ballistik

Das Bewerfen gefahrlicher Objekte, Lebewesen und Individuen mit Wurfgeschossen ist eine vielen

Primaten eigene, besondere Verhaltensweise. Der Mensch zeichnet sich aus durch die Auswahl
besonders geeigneter Geschosse und ihren Einsatz auch in offensiver Weise gegen seine Jagdbeute
oder Artgenossen. [43] Im defensiven Einsatz folgte auf Steine, Holzpriigel oder Knochen der Speer
als ein durch die Formgebung aerodynamisch besonders widerstandsarmes Gescho3 hoher
Stirnflachendichte und Penetrationsfahigkeit. Seine potentielle Energie- und
Impulsaufnahmefahigkeit wurde durch die Speerschleuder erheblich verbessert. Sie vergroBert die
wirksamen Radien der kraftschliissigen Strecke StandfuB-Korperschwerpunkt-Arm-Griffhand,
womit durch eine bessere Leistungsanpassung des Bewegungsapparates an das GeschoB3 hohere
Wurfgeschwindigkeiten und eine bessere Ausnutzung des Arbeitsvermogens der Wurf- und
Gesamtmuskulatur ermoéglicht werden. Weiter verbessert wurde die Anpassung der relativ
langsamen Muskulatur an das Projektil durch den Bogen, der die dem Geschol3 zuzufiihrende
Energie zunachst langsam und unter Umgehung der bremsenden Massentragheit der bewegten
Korperteile aufnimmt, in seiner Struktur speichert, und sie dann schnell ohne wesentliche
Beschleunigung von Koérperteilen dem Pfeil zufiihrt - mit Wirkungsgraden bis weit iiber 70 %. Von
der Holz-/Steinzeit bis zu den englischen Langbdgen und asiatischen Compoundbogen des
Hochmittelalters und der Moderne wurde so die Reichweite eines muskelbetriebenen one-shot-
killers in etwa verhundertfacht, auf weit iiber 300 m fiir artilleristisches, und weit iiber 100 m fiir
punktgezieltes Schieen in gestrecketer Flugbahn mit taktisch wirksamen Projektilen. Leichte
Flugpfeile erreichen eine jeweils wesentlich groflere Schu3weite. Ein taktisch wirksamer Pfeil von
0.07 kg Masse und 150 J Anfangsenergieinhalt ist ausreichend, tiber diese Distanzen einen
gertisteten Ritter von bis zu 200 kg Gesamtmasse taktisch erfolgreich abzufangen.

Zum defensiven Einsatz benétigt wird ein Bogen von knapp 800 N Zuggewicht und wenigen kg
Masse mit Zubehor und Munition, auf der Seite des Angreifers ein gertisteter Kaltbliiter von bis zu
1000 kg Masse, der fiir den Pfeil noch weniger ein Hindernis darstellt als sein Reiter, sondern eher
einen grofleren nutzbaren Zielquerschnitt. Hinzu kommt neben zusétzlichem Logistikpersonal noch
der dauernde Aufwand zur Erndhrung und Unterhaltung. Im Vergleich dazu entspricht die
Anfangsenergie des Pfeils unter Berticksichtigung des Bogenwirkungsgrades dem Brennwert von
etwa 5 mg Erdolderivat oder reinem Speisefett, einem Tropfen von 2.3 mm Durchmesser.

Bis zu diesem Punkt sind geeignet ausgewdahlte und geschickt bearbeitete Naturmaterialien fiir die
defensive Ballistik vollig ausreichend, wahrend der Schutz gegen ihre Projektile bereits einen hohen
technischen Aufwand erfordert, insbesondere fortgeschrittene Fahigkeiten zur Erzverhiittung und
Metallverarbeitung. [44][45]

Der Schuf3 auf artilleristischen, also stark gekrimmten Bahnen groBer Reichweite, ging in der
praktischen Anwendung von nur offensiv eingesetzten Belagerungs- und Bombardiermaschinen wie
Trébouchets und Katapulten, und den auch defensiv weil gezielt einsetzbaren Bogen auf
Feuerwaffen iiber, als diese die jeweiligen Reichweiten von einigen hundert Metern bei
vergleichbarem Trefferbild iiberbieten konnten. Der in beiden Fallen um mindestens eine
GroBenordnung hoéhere in einer entsprechenden Pulverladung speicherbare Energieinhalt machte
jeweils schwerere Geschosse und Geschiitze moglich, die wiederum eine weitere Steigerung der
SchufBweiten nach sich zogen. In der Verteidigung, besonders zum Praventivschlag, war dieser
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Reichweitenvorteil entscheidend, da nur so das gegnerische Artilleriecbombardement - mit einem
Gegenbombardement durch die Artillerie der Verteidiger - derart an der Wurzel gebrochen werden
konnte wie eine gepanzerte berittene Attacke durch Bogenschiitzen und ihren artilleristischen
Pfeilhagel.

Als die Entwicklung der Luftfahrt ab etwa 1911 das Bombardement aus der Luft ermoglichte, war
die Verwendung der Artillerie als Verteidigungsmittel die logische Fortfiihrung dieser Praxis. Der
englische Begriff anti-aircraft artillery fiir Flugabwehrkanonen (Flak) zeugt noch direkt davon. Wie
am Boden war zunichst die Barrage die tubliche FEinsatzform, die jedoch an den wenig
Raumvolumen einnehmenden und immer schwerere Lasten tragenden Bombern einen hohen
Aufwand erforderte, um tiberhaupt Wirkung zu erzielen. Dies ist die direkte Folge der Verteilung
der in Zielweite transportierten Energie auf ein offenes Raumvolumen, das von den
GeschoBwirkradien in drei Dimensionen gefiillt werden muf3. Eine Zielflache auf der Erdoberfliache
mul} lediglich in zwei Dimensionen abgedeckt werden; das mit Wirkenergie ausgefiillte Volumen
ergibt sich dann aus der Fliche und dem Wirkradius als Hohe iiber Grund. Die strategische
Annahme der Zeit war daher, dal3 der Bomber immer durchkommt.

Zum Zweiten Weltkrieg hin wurde mit mechanischen Vorhalterechnern und Zeitziindern, etwas
spater dann mit Funkmefgeriten und Anndherungsziindern, der Wirkungsgrad der
Flugabwehrartillerie so weit erhoht, dal mit ihr eine ernstzunehmende Wirkung erzielt werden
konnte. Voraussetzung dafiir war, dall die Vorwarnzeit hoch genug war, um in Stellung zu gehen,
was bei Tieffliegern selten der Fall war, oder da unter Bindung groBer Resourcen eine
entsprechend massive Stationierung erfolgte. Abwehr mit im eigentlichen Sinne gezielten Schiissen
in gestreckter Flugbahn war nur vom Jagdflugzeug aus moglich, das aber nur leichte Rohrwaffen
tragen kann und durch deren beschriankte Reichweite den Piloten in den Bereich der zieleigenen
Abwehrwaffen bringt. Mit der eingeschrinkten Nutzlast des Jagdflugzeuges verbieten sich
ineffiziente Losungen wie ungezieltes Barragefeuer von selbst. Der Ausweg aus diesem Dilemma
lag in selbststeuernden, zielsuchenden Flugkorpern, die als Verlustgerdt nur die unbedingt zur
Lenkung der Wirkenergie ins Ziel nétigen Komponenten beinhalteten, und durch die
Zielansteuerung den Bedarf dieser Wirkenergie und der mit ihr verbundenen Masse minimierten.
Flugzeugihnliche Losungen aus der einschldgigen Industrie erwiesen sich als zu ineffizient. Die
Form der heutigen Flugabwehrrakete, die, egal ob vom Boden oder vom Tréagerflugzeug aus
gestartet, der einer Gewehrkugel oder eines Speeres mit den mindestens bendtigten
aerodynamischen Steuerflichen entspricht, stammt aus den in der Artillerie begonnenen
Entwicklungslinien. Deren erste war Wasserfall, eine verkleinerte und mit lagerfahigen
Brennstoffen betriebene Version des unter von Braun an der Heeresversuchsanstalt Peenemiinde
entwickelten A4. Weitere Entwicklungen in ahnlicher, oft sehr unabhingig von den deutschen
Vorlagen gefundener Form folgten in der Sowjetunion und den westlichen Landern. Durch ihre
Geschwindigkeit und geringe GroBe sind Lenkraketen praktisch extrem schwer durch eine
Zielwirkungsmethode abzufangen. Daher wird zu ihrer Abwehr meist auf die Tauschung der
automatischen Lenkeinrichtungen gesetzt. Eine bemerkenswerte Ausnahme ist das zur Verteidigung
von Flugzeugtragern und anderen groflen Schiffen der Marine angewandte Barragefeuer einer
Hochgeschwindigkeitskanone auf Anti-Schiffsraketen im geraden Zielendanflug.

Die andere Peenemiinder Entwicklungslinie, zur ballistischen Fernrakete A4, wurde ebenfalls in
ahnlicher Form weiterverfolgt wie die Flugabwehrrakete, in der Sowjetunion zunéchst intensiver als
im Westen. Ziel war die kaum abfangbare Interkontinentalrakete, die durch eine atomare
Bewaffnung besonders effizient sein konnte, da der Sprengkopf mehr Energie beinhalt als das
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Transportmittel aufwenden muf3. Die enorme atomare Wirkenergie wird im Ziel durch den wahrend
des Zweiten Weltkrieges bei konventionellen Stidtebombardierungen entdeckten Feuersturm
nochmals erheblich verstirkt, indem die Energie bereits dort vorhandenen brennbaren Materials
freigesetzt wird. Die besonderen Wirkungen starker Einzelexplosionen waren bereits aus
Industrieunfillen und der Explosion von Munitionsfrachtern im Ersten Weltkrieg bekannt
geworden, lange vor Hiroshima und Nagasaki.

Erstmals wurde ab 1956 in der Sowjetunion von vornherein parallel zur offensiven Waffe die
AbwehrmaBnahme entwickelt, die antiballistische Lenkrakete (ABM). Die Indienststellung des
ersten Raketenabwehrsystems System A mit dem konventionell bestiickten Flugkorper V-1000
(westliche Bezeichnung ABM-1) erfolgte nur wenige Jahre nach der Stationierung der ersten
militdrisch nutzbaren strategischen Interkontinentalraketen, der R-16 (SS-7 Saddler), noch in den
frithen 1960er Jahren. Im Westen dauerte es tiber ein Jahrzehnt nach der ohnehin spateren
Stationierung der vergleichbaren Interkontinentalrakete LGM-25C Titan II, bis das nuklear
bestiickte, zweilagige ABM-System Safeguard 1975 am selben Tag in Dienst und aus politischen
Grinden wieder aufler Dienst gestellt wurde. Erst 1984 wurde im Westen ein experimentelles
System demonstriert, das derartig schnelle Ziele prazise genug treffen kann, um ohne nukleare
Bestiickung wirksam zu sein - allerdings an vorhersagbareren Satelliten. Echte Raketenabwehr wird
im Westen erst in jingster Zeit ernsthaft verfolgt, warend das heutige Ruflland auf einen
mittlerweile tiber 45-jahrigen, praktischen Erfahrungsschatz zuriickgreifen kann. Bisher muf3 sich
der Westen allein auf seine Frithwarneinrichtungen verlassen. Deren Warnmeldungen kann aber
nicht die Wahl zwischen defensiven und verspateten offensiven Mallnahmen folgen, da erstere nicht
existieren, und an den Einsatz letzterer niemand zu denken wagt. Er wiirde das Ende der Welt wie
wir sie kennen bedeuten.

1.2. Konvergenz der historischen Entwicklung

Die Entwicklung dieser Systeme, und besonders der mit ihnen verbundenen
Frithwarneinrichtungen und Spionagesatelliten, brachte allein im Westen zu wesentlichen Teilen die
optoelektronische Sensorik hervor, die an vorhandenen Teleskopen eingesetzt, erst die Entdeckung
der besonders kleinen und erdnahen Asteroiden und Kometen ermdglichte. CCDs und verwandte
Sensoren, die die Photoplatte ersetzen, und dabei viel weitere Spektralbereiche mit um
GroBenordnungen hoherer Empfindlichkeit als diese erdffnen, ermdglichen so die Frithwarnung vor
potentiell gefahrlichen Asteroiden (PHA) vom Boden aus. Der Bau kleiner, robuster und
leistungsstarker Kameras, die fiir die Tiefraumnavigation von Raumsonden ebenso unverzichtbar
sind wie fiir den terminalen Zielanflug mit der geforderten Prazision, wurde durch diese Technik
ebenfalls moglich. Neben der Ubung im Umgang mit Einsatzsituationen, deren lange Ruhezeiten
mit seltener, hoher Aktivitit plotzlich enden, sind weitere Beitrdge der militarischen
Technikentwicklung des Kalten Krieges fiir Hochleistungsflugkorper die extrem miniaturisierten,
wartungsfreien und robusten Steuerungsgerite; lagerfahige fliissige und feste Treibstoffe und
vielfaltige, mit ihnen versorgte Antriebseinrichtungen; sowie die angesammelte praktische
Erfahrung im Bau, der Integration und dem Einsatz aller dieser komplizierten Geréte mit ithrem fiir
einen ungeiibten Umgang geforderten Munitionscharakter.
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Synthese dieser Entwicklungen war die 1994 zur Erprobung von Sensoren fiir die strategische
Raketenabwehr von der Ballistic Missile Defense Organisation (BMDQO) geflogene Sonde
Clementine, die mit einer ausgemusterten Interkontinentalrakete Titan IIG der U.S. Air Force
(USAF) gestartet wurde. Sie kartierte bei der Sensorerprobung als wissenschaftlich niitzliche
Nebenaufgabe den Mond erstmals komplett seit den Lunar Orbiter der 1960er Jahre, aber mit
wesentlich hoherer Auflosung und in mehreren Spektralbereichen, und flog dann weiter zum
erdnahen Asteroiden (1620) Geographos 1951 RA, dem nach (1566) Icarus zweiten entdeckten
Apollo-Asteroiden. Wegen eines einzelnen Triebwerksversagens und eines erst daraus folgend
zutagegetretenen Steuerungsfehlers ging jedoch der fiir das eigentliche Beobachtungsprogramm
vorgesehene Treibstoff verloren, obwohl die Sonde, und insbesondere ihre Sensorik, ansonsten
einwandfrei funktionierten. Die fiir das Jahr 2000 geplante Nachfolgemission Clementine II, die
ebenfalls der Technologie- und Sensorerprobung dienen, und dabei nebenbei drei erdnahe
Asteroiden besuchen und mit 1.5 m messenden Penetratoren zur Oberflichenerforschung

beschieflen sollte, wurde 1997 von der Clinton-Administration als »zu aggressiv« gestrichen. [42-
130f.]

1.3. Folgerungen aus der historischen Entwicklung

Somit erscheint die Abwehr von erdbedrohenden Asteroiden lediglich als ein weiterer logischer
Schritt in der Fortentwicklung der fiir den Menschen charakteristischen Artillerie liber die bereits
erreichte und erprobte Stufe der Raketenabwehrflugkorper hinaus. Wie dies mit den vorhandenen
Materialien und in besonders effizienter und effektiver Weise im Sinne einer tragbaren
Verteidigungsanstrengung geschehen kann, soll im Folgenden untersucht werden.
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2. Bedrohungslage

Die Erde ist einem standigen Flul} kleiner Korper des Sonnensystems ausgesetzt. Die GroBe dieser
Korper reicht von unter hundert Mikrometern bis zu mehreren hundert Kilometern. Mit
zunehmender Grofle sinkt die Anzahl der sie erreichenden Korper rapide. So regnet stindig
meteoritischer Staub auf die Erde herab, wihrend die groBten Korper nach der Bildung des
Sonnensystems nurmehr in mittleren Abstinden von vielen Milliarden von Jahren der Erde
begegnen - effektiv also nicht mehr wahrend ihrer zu erwartenden Lebensdauer. Staubpartikel
dagegen werden wegen ihrer geringen Flachendichte wesentlich von Strahlungseffekten des
Sonnenlichtes in ihrer Bahn bestimmt. Sehr feiner Staub wird vom Strahlungsdruck des
Sonnenlichtes aus dem Sonnensystem geblasen. Etwas grobere Partikel im Mikrometerbereich
werden durch die der endlichen Lichtgeschwindigkeit wegen auftretende Lichtaberration, den
Poynting-Robertson-Effekt, abgebremst, so daBl sie sehr schnell zur Sonne spiralen. Ein 1 um
groes Partikel wird sich ihr aus 1 AE Sonnenentfernung in etwa 10000 Jahren bis zur
Verdampfung annédhren. (Nicht zu verwechseln mit dem Yarkovsky-Effekt, der die Umlaufbahnen
von kilometergrof3en Kleinplaneten auf Zeitskalen von Millionen Jahren verandert.) [36]

Zwischen diesen Partikeln und den Zwergplaneten liegen die Kleinkorper, die im wesentlichen auf
Keplerbahnen die Sonne umlaufen. Thre relative Geschwindigkeit zur Erde in groBer Entfernung
bzw. ohne ihre gravitativen Einfliisse kann im Bereich von

0 £ Vrlew £ VmaxKollision(to) = VFL,o(re) + ve(re)

liegen, wobei die maximal mogliche Geschwindigkeit bei einer Kollision vor dem Eintritt ins
Erdschwerefeld der Summe der Fluchtgeschwindigkeit aus dem Sonensystem vom Ort der Erde

viLo(re) =V (2-TMe /10 )

und ihrer Bahngeschwindigkeit entspricht, welche sich mit der Masse der Sonne Mo fiir eine
elliptische Umlaufbahn zu

va(re) =V (I'Mo (2/ro - 1/a))

ergibt, wobei re der momentane Erdabstand von der Sonne ist, der durch den Zeitpunkt und die
Raumlage Erdbahn mit einer groBen Halbachse von a = 1 AE, Exzentrizitit von e = 0.0167 und
definitionsgemafen Neigung von i = 0° bestimmt wird.

Nicht an die Sonne gebundene Korper konnten noch hohere Geschwindigkeiten erreichen, wurden
aber bisher noch nicht am Ort der Erde nachgewiesen, wenn man von einigen sehr kleinen Kornern
interstellaren Staubes absieht, die auf Detektoren von Sonden fern der Sonne einschlugen.

Beim Fall auf die Erde gewinnen alle Korper eine zusétzliche kinetische Energie aus ihrem
Gravitationspotential, die der Fluchtgeschwindigkeit von der Erde an ihrem momentanen Ort
entspricht, so daf} sich ihre Geschwindigkeit im Abstand r vom Erdmittelpunkt zu

v(r) = V ( VFL@X(T) + Voe? )
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mit
ViLe*(r) =2 - TMe /1

ergibt, wobei fiir die leicht abgeplattete, mit der Masse Me behaftete Erde mit dem
breitengradabhangigen Radius r unter Berlicksichtigung der effektiven Hohe ihrer Atmosphére je
nach deren Wirksamkeit auf den Flug des betreffenden Korpers [46] gilt

r = Re + hAtmosphare = 6371 ... 6508 km ;
hAtmosphére <130 km.

Die gegenwartige Erdbahn mit einem Perihel von qe = 0.983 AE und einem Aphel von Qe =
1.017 AE definiert die Spanne der am momentanen Ort der Erde moglichen Bahn- und
Fluchtgeschwindigkeiten. Somit kann die Geschwindigkeit eines die Erde treffenden Korpers des
Sonnensystems nur im Bereich 11066 ... 73635 m/s liegen, wenn man von seltenen geeigneten
Vorbeifliigen eines Korpers am Mond absieht, die die untere Schwelle noch etwas absenken
konnen. Die daraus resultierende massenspezifische kinetische Energie eines Impaktors betragt

Ekin,sp =hv?.
Es sind direkt gemessene Dichten p von unter 200 kg/m?® fiir hochporose Silikatstaubpartikel
kometarischen Ursprungs bis zu etwa 7800 kg/m? fiir massive Nickeleisenmeteoriten bekannt, so
daf} sich die volumenspezifische kinetische Energie ebenfalls angeben 148t; zu

Ekin,sp,V =l v?- p.

Die sich hieraus ergebende Spanne der spezifischen Energie sei in der folgenden Tabelle mit
einigen handelsiiblichen Stoffen verglichen:



2. Bedrohungslage 18

energietragende Substanz Dichte, massen- volumen- TNT- TNT-
kg/m® spezifische spezifische Aquivalent, Aquivalent,
Ernergie, Energie, kgTNT/kg kgTNT/m?

MJ/kg MJ/m? °) °)

Trinitrotoluol (explosiv freisetzbar) 1654 4.6 7608 1.12 1844
Wasserstoff (fliissig, Heizwert) 70 119.9 8393 29.07 2035
Holz; Torf, Papier 800 15 12000 3.64 2909
meteoritische Masse, 11066 m/s 200 61.2 12246 14.84 2968
Erdgas (kalteverfliissigt) 460 39 17802 9.45 4316
Benzin (Heizwert) 720 43.5 31320 10.55 7593
meteoritische Masse, 11066 m/s 7800 61.2 477580 14.84 115777
meteoritische Masse, 73635 m/s 200 2711.1 542211 657.24 131445
meteoritische Masse, 73635 m/s 7800 2711.1 21146241 657.24 5126361
Uran, angereichert 3.5% U-235 18959 3150000 5.9722E10 763636  1.4477E10
Uran, angereichert 100% U-235 18731 90000000  1.6858E12 21818182 4.0867E11
Materie nach Einstein, Esp = ¢? 8.9876E10 2.1788E10

°) hier 4.125 MJ/kgTNT, s. Anhang [A.1]

Tabelle 2.1 - Spezifische Energie handelsiibicher Substanzen und meteoritischer Massen

Bemerkenswert ist zum einen die enorme mogliche Spanne der spezifischen kinetischen Energien
von Meteoroiden - 1 : 44 massenspezifisch, 1 : 1727 volumenspezifisch -, und zum anderen die im
Vergleich zum Alltaglichen extremen, maximal moglichen spezifischen Energien. Im ungiinstigsten
Fall kann eine schnelle, auf Gegenkurs mit Sonnenfluchtgeschwindigkeit einschlagende
Nickeleisenkugel von nur 1.65 m Durchmesser die selbe Energie freisetzen wie die Hiroshima-
Bombe (Mk I, »Little Boy«), und ein solcher Wiirfel von nur /2 m Kantenldnge die einer typischen
taktischen Atomwaffe wie den 1998 von Indien und Pakistan getesteten, oder die des beim Attentat
vom 11.09.2001 auf das World Trade Center verbrannten Kerosins - 12.5 bzw. 0.6 ktTNT.

2.1. Art und Anzahl der kleinen Korper des Sonnensystems

Die genaue Verteilung der Kleinkdrper im Sonnensystem, sowohl nach ihren Umlaufbahnen als
auch nach ihren individuellen und mittleren Eigenschaften ist unbekannt.

Aus teleskopischen Beobachtungen 1aft sich lediglich die scheinbare Helligkeit eines Objektes
angeben. Liegen einige Beobachtungen fiir ein Objekt vor, kann seine Entfernung abgeschatzt
werden, bei einer ausreichenden Menge an Beobachtungen auch seine Umlaufbahn. Die nun
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abzuschatzende GroBle des Objektes ist stark von seinem Reflektionsvermdgen abhingig, und dieses
wiederum von seinem Material und den physikalischen Eigenschaften der Oberflache, insbesondere
der Korngroflenverteilung. Da die Albedo, der Anteil des reflektierten Lichtes, bei Objekten des

Sonnensystems zwischen unter 0.03 und etwa 0.99 liegen kann, kann der tber die scheinbare
Helligkeit und die Entfernung abgeschétzte Durchmesser um den Faktor 5.75, und mit ihm das
Volumen um den Faktor 190 variieren. Hinzu kommt die oben erwahnte mogliche Variation der
Dichte um einen Faktor von mindestens 1 : 39, die vom Material und der Porositit des Korpers
abhingt. Somit kann die Masse bei gegebener scheinbarer Helligkeit und Entfernung bzw.
Umlaufbahn um den Faktor 7400 wvariieren. Ihr folgt die kinetische Energie des Korpers
entsprechend.

Eine genauere Abschatzung ist mit spektroskopischen Methoden moglich, die Aufschluf3 tiber das
Material geben. Kann man dann geeignete Annahmen tiber die Albedo machen, und ist es moglich,
mit Infrarotteleskopie die Warmeabstrahlung des absorbierten Sonnenlichtanteiles zu messen, kann
wenigstens der Durchmesser genauer eingegrenzt werden. Trotz des dann bekannten oder
wahrscheinlichen Materials kann die Masse nur sehr ungenau abgeschétzt werden, da die Porositét
des Korpers unbekannt bleibt. Nur durch einen den Korper umlaufenden Mond oder den engen
Vorbeiflug einer Sonde kann die Masse genau ermittelt werden.

Naturgemal3 besteht so eine gewisse, keinesfalls zu vernachliassigende Unsicherheit iiber die
Abschatzung der Kleinkorperpopulationen des Sonnensystems. Bei nidherer Betrachtung einzelner
Korper und anhand von grofleren Stichproben zeigt sich jedoch, dafl die extremen Werte der
betreffenden Parameter nur sehr selten gemeinsam erreicht werden. Dennoch beziehen sich
Schatzungen der Population der fiir die Erde bedrohlichen Korper im Ansatz nur auf deren
scheinbare Helligkeit, aus deren Verteilung mit gewissen Annahmen iiber Mittelwerte die grof3en-
und massenabhdngigen Populationen ermittelt werden. Zum Vergleich der Objekte eignet sich die
absolute Helligkeit H, die der scheinbaren Helligkeit entspricht, die das Objekt aus je 1 AE Sonnen-
und Erdabstand bei einem Phasenwinkel von 0° betrachtet aufwiese. Die absolute Helligkeit
entsprache also der in einer praktisch unmoglichen Anordnung des beobachtenden Teleskopes im
Zentrum der Sonne gemessenen scheinbaren Helligkeit des Objektes, wenn es in der Entfernung der
Erde von der Sonne stiinde. Sie 1aBt sich bei bekannter Entfernung und bekanntem Phasenwinkel
bzw. bekannter Umlaufbahn aus der scheinbaren Helligkeit ermitteln.

Die Umlaufbahnen der beobachteten Kleinkdrper sind das am sichersten bekannte ihrer Merkmale.
Nach ihnen werden die Kleinplaneten, auch Asteroiden oder Planetoiden genannt, und die Kometen
klassifiziert. Von Interesse sind alle Gruppen, von deren Mitgliedern einige in gro3e Néhe zur Erde
oder ihrer Umlaufbahn gelangen konnen, was fiir Kometen und Kleinplaneten gleichermallen
moglich ist.

Erdnahe Asteroiden (NEA) werden nach ihrem Abstand zur derzeitigen Erdumlaufbahn
klassifiziert. Die folgende Tabelle gibt einen Uberblick iiber die offiziellen und anderen derzeit
angewandten Klassifizierungen:
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NEA-Gruppe q,AE Q,AE a, AE e 1 L,° Bemerkung, Ang. o. Einheit in AE

Amor [ <1.300 " < 1,523 ety q21.000,Q2a2q

Amor II <1300 M <212 vl q > 1.000, a > 1.523 ~ Mars

Amor IIT <1300 7 <357 et q 2 1.000, a > 2.12 ~ innere mbA
Amor IV <1300 Y0 >3.57 O q > 1.000, a > 3.57 ~ duBere mbA
Amor NE/PHA < 1.067 3.7ma0r S.Oben s.oben Qe + max. Erdbahnabstand f. PHA
Apollo <1.000 27.000 21.000 Q2>a2>q>0.00465=Ro

Aten <1.000 <1.996 <1.000 Q2>a2>q>0.00465=Ro

PHA, PHO allg. <7.067 20.933 2>0.494 EMoid = k- £ 0.05 & H £ 22 mag
IEA Apohele *) >0.005 <0.983 <0.983 inoffiziell, auch Q <re am Q(IEA)
Arjuna ~1.0 < ~0.1 klein inoffiziell, Gehrels [47][37-81f.]
Erde 0.983 1.017 =1 0.0167 =0 ge, Qe ->q, Q der NEA-Gruppen
Erdbahnraum 0.942 1.058 ~1 0.0579 Variation lber + 3 Ma [48-145ff.]

angewandte MPC-Def., implizit daraus mit Re - *) Hawaiian. f. Umlaufbahn; D. Tholen [48-147]

Tabelle 2.2 - Gruppen erdnaher Asteroiden (NEA)

Kometen bewegen sich liberwiegend in Bahnen hoher Exzentrizitat. Sie werden daher meist nach
threr Umlaufzeit oder nach dem Aphelabstand klassifiziert. Da enge Vorbeifliige an den duleren
Planeten den Hauptmechanismus fiir ihr Vordringen ins innere Sonnensystem darstellen, werden
solche Kometen, bei denen vor allem die Apheldistanz und -position nahe bei einer der
Planetenbahnen liegt, dem beeinflussenden auBeren Planeten als Familie zugeordnet. Thre Bahnen
liegen somit auch nahe der Ekliptik und haben geringe Inklinationen. Sie werden auch als
kurzperiodische Kometen zusammengefalt, da ihre Umlaufzeit unter etwa 200 Jahren liegt. Ein
grofler Anteil stammt vermutlich aus dem direkt auflerhalb der Neptunbahn beginnenden Kuiper-
Girtel. In diese Gruppe fallen auch die erdnahen Kometen (NEC), die analog zu den NEA definiert
sind durch q < 1.3 AE und P < 200 a bzw. a < 34.1995 AE. (Altere Einteilungen auch q < 1.1 AE
fir NEC, PHC allgemein wie PHA q < 1.067 AE.) Langperiodische Kometen aus der bislang nicht
direkt beobachtbaren Oortschen Wolke weisen dagegen eine zufillige Verteilung ihrer Raumlage
zur Ekliptik auf und haben eine sehr hohe Umlaufzeit. Sie werden durch Einfliisse der interstellaren
Umgebung ins innere Sonnensystem befordert, wo sich aus ihnen bei engen Begegnungen mit
Planeten auch kurzperiodische Kometen entwickeln konnen. Auch wenn die allgemein verwendete
Definition eines NEC sie nicht einschliefit, konnen natiirlich ebenso Kometen mit P > 200 a der
Sonne naher kommen, d.h. Bahnen mit q < 1.3 AE folgen, die durchaus parabolisch oder
hyperbolisch offen sein konnen, oder als PHC der Erdbahn sogar naher als 0.05 AE kommen. Dies
stellt jedoch auch im Falle einer geschlossenen elliptischen Bahn bei so langen Umlaufzeiten, und
auch wegen der speziellen Eigenschaften von Kometenkernen, nach praktischen Maf3staben ein fiir
jeden Kometen einmaliges Ereignis dar. Eine offizielle Klassifizierung fiir Kometen gibt es nicht in
der Art wie bei Kleinplaneten. Einige haufiger angewandte Klassen zeigt die folgende Tabelle:
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Familie Prafix fiir P, a mittl. Q(C,NEC) Q(Planet), Anzahl
C,NEC beii=0°, AE AE

Encke ef <5

Hauptgiirtel mbC ~7 3
Jupiter, bekannt 1989/95 jf 5.. 11 5.5 545 70
Jupiter, bek. 06/2002 [48-823] jfC 5.. 11 5.5 5.45 200
Jupiter, 06/2002, q < 1.1 AE [~] jJfNEC 5.. 11 5.5 5.45 19
Saturn sf 11... 18 10.5 10.07 5
Uranus uf 28 ... 40 19.8 20.07 3
Neptun nf 61.. 85 34.0 30.30 9
Pluto pf 119 ... 164 53.5 49.30 5
»Transpluto« tf 226 ...372 88.4 11
kurzperiodische sp <200 °) 130
langperiodische (NIC) Ip > 200 °) 120

Die Pluto- und Transpluto-Familien wurden so benannt vor der Entdeckung weiterer TNO nach
Pluto und Charon, nach [49-11-345ff.] (1989/95); mbC sind prinzipiell nicht erdnah [50] (06/2006) -
°) insgesamt liber 700 Kometen, aber nur etwa 250 Bahnen genauer bekannt; von geschatzten etwa
1000 kurzperiodischen Kometen (spC) sind 130 bekannt (1989/95).

Tabelle 2.3 - Gruppen von Kometen

Inaktive Kometenkerne aller Gruppen sind Bestandteil der beobachteten Asteroidenpopulationen,
da sie nur durch ihre Umlaufbahnen erkannt werden konnen, wenn sie noch die typische,
hochexzentrische Form haben. Dies ist bei sehr kurzperiodischen Kometen ohnehin selten der Fall.
Eine Momentaufnahme der erdnahen Population von Objekten kleinplanetenartiger Umlaufbahn
gibt Duncan Steel in [48-145ft.] an, wobei alle 1940 am 23.07.2002 bekannten Aten-, Apollo- und
Amor-Asteroiden mit q < 1.058 AE nach der absoluten Helligkeit klassifiziert und auf ihre
Einschlagswahrscheinlichkeit auf die Erde hin untersucht wurden. Dies erfolgte fiir die jetzige
Erdbahn, sowie fiir die in Bahnrechnungen tiber +3 Ma erreichten Exzentrizitatsextreme 0 < es <
0.0579. Einbezogen wurden alle zum angegebenen Zeitpunkt bekannten Korper, die in den von der
jeweiligen angenommenen Erdbahn {berstrichenen Bereich vorstolen, also lediglich die
potentiellen Impaktoren. Die fiir den hochsten Wert von ee = 0.0579 berticksichtigte Population
entspricht mit einem Abstand von 0.041 AE nahezu dem Kriterium fiir potentiell geféhrliche
Objekte (PHO), deren Bahn sich der gegenwartigen Erdbahn definitionsgemall auf < 0.05 AE
ndhern kann. Diese Polpulation wurde daher, um mit einer wirklich beobachteten Population zu
arbeiten, in der folgenden Tabelle als stellvertretend fiir die PHO-Population angenommen und die
Einschlagshaufigkeit fiir sie mit den fiir die gegenwértige Erdbahn geltenden Mittelwerten aus [48-
145ft.] hochgerechnet. Zum Vergleich der beobachteten mit verschiedenen errechneten
Gesamtpopulationen wurde die selbe Hochrechnung auf eine mit den nach fast gleichzeitigen
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Beobachtungen erstellten Populationsfunktionen N(<H) nach Adridan Galad [48-821ff.] ermittelte,
der tatsachlichen Population erdnaher Objekte angendherte Population angewandt. Thre Werte
stimmen nach Anpassung an den fiir 1 km groBe NEA angegebenen Wert von Harris [51] mit
anderen, weiter unten aufgefiihrten Abschatzungen der Populationen und mittleren
Einschlagsintervallen einigermaf3en tiberein. Mit der tiblicherweise angegebenen Gleichsetzung von

H = 18 mag mit einem mittleren Durchmesser von 1 km kann man den Durchmesser & tiber die
sich ergebende mittlere Albedo A = 0.1125 und die Konversionstabelle des MPC [52] als Funktion
von H ausdriicken.

H, mag 16 18 20 22 24 26 28 30
D, m °) 2512 1000 398 158 63 25 10 4
bekannte erdbahnkreuzende NEA < H, > J 1) 75 322 655 902 1023 1106 1130 1136
bekannte erdbahnkreuzende NEA < H, > & ?) 79 355 728 1000 1151 1244 1268 1274
geschitzte Population NEA < H, > & 3) 118 1090 1E4 OE4 OES5 8E6 8E7 7ES8
bekannte erdbahnkreuzende NEA (H-2) <H ') 75 247 333 247 121 83 24 6
bekannte erdbahnkreuzende NEA (H-2) <H 2) 79 276 373 272 151 93 24 6
geschatzte Population NEA (H-2) <H ?) 118 972 9047 8E4 8E5 7E6 7TE7 OES8
bekannter Anteil NEA (H-2) <H 2)%) 0.70 0.28 0.04 3E-3 2E-4 1E-5 3E-7 1E-8
mittl. Impaktintervall, bek. NEA < H, ka ") 4724 856 271 153 93 35 32 29
mittl. Impaktintervall, bek. NEA < H, ka *) 4484 777 243 138 83 31 29 26

mittl. Impaktinterv., geschatzte Pop. < H, ka®) 3002 253 17.5 147 0.11 48a 0.5a .05a

°) mit Albedo 0.1125 nach MPC-Standardkonversion [52], Objekte > 22 mag sind im Mittel bis zu
1.5-fach groBeren Durchmessers - ') Q > qe = 0.983 AE, q < Qe = 1.017 AE, fiir gegenwartige
Erdbahn mit ee = 0.0167, a=1 AE,1=0°-2) Q > 0.942 AE, q < 1.058 AE, fiir in £3 Ma zu heute
maximal mogliche Erdbahnexzentrizitat ee = 0.0579 und a = 1 AE, i = 0°; entspricht in etwa
heutiger PHA-Definition mit minimalem Erdbstand < 0.05 AE; bei konstanter Volumendichte ist
das Verhéltnis der PHO-Population zu dieser Population = (0.05 / 0.041)> = 1.4872 = 1.5 - 3) nach
[48-821ff.] fir Juni 2002 mit log(N(<H)) = 0.4838 H - 5.6701 an [51] und PHA-Kriterien
(»NEA1.05«) angepalt, Impaktintervall entsprechend hochgerechnet - *) entgegen [48-145f.] auf
die fiir ee = 0.0579 als erdbahnkreuzend bekannte Population hochgerechnet

Tabelle 2.4 - Vergleich beobachteter und errechneter NEA-Populationen zum gleichen Zeitpunkt

Der Vergleich der beobachteten und errechneten Populationen zeigt mit sinkendem Durchmesser
einen dramatischen Einbruch des beobachteten Anteils. Verdeutlicht wird dieser Einbruch dadurch,
dal es fir H > 26 mag keinen Unterschied in der beobachteten Population im Bereich der
derzeitigen Erdbahn und dem Bereich bis in 0.041 AE = 16 LD Abstand zu ihr gibt - derart kleine
Objekte konnen nur in unmittelbarster Nahe zur Erde gesehen werden, meist erst innerhalb der
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Mondbahn (d.h. < 1 LD Abstand). Erkennbar ist als Faustregel, dal sich die Population bei
Absenkung der absoluten Helligkeit um zwei GroBenklassen knapp verzehnfacht:

N(L(H+2)) = 9.25 - N(<H)
N(@(H+2)) = 9.25 - N(@(H))

Demnach sollte es in der Population nach den oben angenommenen Kriterien etwa ein Dutzend
NEA mit H < 14 mag, & > 6.3 km geben, deren grofBiter iiber 15 km messen konnte - die mindestens
anzunehmende Grof3e des Chicxulub-Impaktors, der wohl zum Untergang der Dinosaurier fiihrte.
Die angegebene Populationsfunktion N(<(H)) gilt jedoch nur bei Annahme einer konstanten
Albedo. Die Albedo eines Objektes kann nur mit Kenntnis seiner Grof3e und Form angegeben
werden. Derzeit gibt es zur Ermittlung beider fiir Objekte mit den angegebenen Durchmessern nur
zwei Verfahren, die direkte Abbildung von einer Sonde aus und die Abbildung durch Radar mit der
delay-Doppler-Methode. Durch letztere kann aus der fiir jeden Ort des Objektes verschiedenen
Wertekombination der Signallaufzeit (delay), der rotationsbedingten Dopplerverschiebung und der
zeitlichen Veranderung beider die Gro3e und Form des Objektes rekonstruiert werden. Bis jetzt ist
dies mit verhiltnismaBig wenigen Objekten gelungen. Die folgenden Tabellen geben eine Ubersicht
iiber die genau genug veressenen Objekte. Bisher sind nur fiir unter 1% der Asteroiden allgemein
und insbesondere der NEA Werte fiir Durchmesser und Reflexionsvermogen bekannt, die genauer
sind als an den physikalischen Grundlagen und der gemessenen scheinbaren Helligkeit orientierte
Abschatzungen. Allein dieser geringe Anteil verdeutlicht schon die grofe Schwierigkeit der
Ermittelung genauer Daten. Liegen diese dann endlich vor, wird an ihnen oft sogleich auch die
grofle Schwierigkeit der korrekten Photometrie an beweglichen, kleinen Objekten unbekannter
Form und daher schwer bestimmbaren effektiven Phasenwinkels deutlich.
Die erste Tabelle orientiert sich an der Aufstellung der 1977 bekannten erdbahnkreuzenden NEA,
die damals als seltene Ausnahmen angesehen und als wahrscheinlich vollstindig bekannte
Population angenommen wurden. [14] Verglichen wird insbesondere der damals angegebene
Durchmesser und die sich aus ihm mit der heute vom MPC katalogisierten Absoluten Helligkeit H
ergebende Albedo mit dem nach der MPC-Konversionstabelle ermittelten Durchmesser und der
Albedo, die sich aus der genauen Formbestimmung durch Radar ergibt. Der heutige Wert fiir H
entstammt aus fiir diese Objekte recht genauen photometrischen Untersuchungen mit CCD-
Bildsensoren, wiahrend die Durchmesser von 1977 mit photographischen Emulsionen gewonnen
wurden. Der mittlere Durchmesser fiir die Umrechnung der Angabe der mittleren absoluten
Helligkeit aus den Listen des MPC wurde je nach der Anzahl der verfiigbaren Mallangaben di < d2
< d3 ermittelt zu

@=3(di- d2- d3)
bzw.
@=3\/(d1~ d2?)

Dies entspricht der Annahme eines dreiachsigen Ellipsoides und einer Kugel gleichen Volumens, da
der Rauminhalt, und mit der in fast allen Fallen noch zu ermittelnden Dichte, letztenendes der
Masseinhalt von besonderem Interesse ist. Weichen die Malle eines Korpers stark von der
Kugelform ab, ist dies gesondert vermerkt.
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NEO Ekrutt, MPC, MPC Standard-  Ostro, Albedo Albedo Typ

1977 H, konversion J(H) Radar, nach  nach

[14], mag fiir angen. Albedo &, m Hwec u. Hwec u.

J, m Yo - Y4 -0.05, m Ekrutt Radar-&
(1566) Ikarus 1949 MA 2000 16.90 788-1100- 2520 0.08 PHA
(1620) Geographos 1951 RA 2000 15.60 1440-2020- 4500 2) 2506 0.26 2) 0.17 PHA
(1685) Toro 1948 DA 2000 14.23 2724-3786- 7790 *) 0.93 Apo.
(1862) Apollo 1932 HA 1000 16.25 1070-1500- 3350 0.57 PHA
(1863) Antinous 1948 EA 2000 15.34 1476-2068- 4620 0.27 Apo.
(1864) Daedalus 1971 FA 2000 14.85 2050-2810- 6380 0.53 Apo.
(1865) Cerberus 1971 UA 1000 16.84 811-1130- 2592 0.33 Apo.
(1866) Sisyphus 1972 XA 5000 13.00 4700-6700-14900 0.44 Apo.
(1981) Midas 1973 EA 2000 15.50 1500-2100- 4700 0.28 PHA
(2062) Aten 1976 AA °) 500 16.80 826-1150- 2640 *) 1.36 Aten
(2101) Adonis 1936 CA 250 18.70 342- 486- 1096 *) 0.94 PHA
(2201) Oljato 1947 XC 3000 15.25 1700-2350- 5300 0.16 PHA
(2329) Orthos 1976 WA 1000 14.90 2000-2740- 6220 *) 2.00 Apo.
(2340) Hathor 1976 UA °) 200 19.20 280- 400- 860 *) 0.98 PHA
(4183) Cuno 1959 LM 5000 14.40 2520-3480- 7880 0.13 PHA
(5496) 1973 NA 3000 15.30 1660-2300- 5180 0.15 Apo.
(29075) 1950 DA 3000 17.00 750-1050- 2400 1100 0.03 0.23 PHA
(69230) Hermes 1937 UB 250 17.50 590- 840- 1900 3) 421 *) 2.78 *) 0.98 PHA
1954 XA °) 1 500 D)
(3200) Phaethon 1983 TB ") ") 5100 N 0.11 PHA
(5587) 1990 SB ") " 3600 " 0.32 Amo
2P/Encke; wie Schnee [53] 1000 *) 1.00 efC
2P/Encke; H-Produkt. [53] 1200 0.69 efC
2P/Encke; Staubprod. [53] 2600 0.15 efC
2P/Encke, wie Mond [53] 3800 0.07 efC
2P/Encke, nach [53] 1977 2000 1414-2000- 4472 0.25 efC

Anmerkungen s. folgende Seite

Tabelle 2.5 - Entwicklung der photometrischen GroBenschatzung von grolen NEA tiber die Zeit
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Typ Amo: Amor, Apo.: Apollo-NEA; alle PHA auch Apollo-NEA aufler ©) a < 1 AE, Aten-NEA -
") Lewis, 1997 [37-77], P < 1 a, »pra-Aten«, verloren - ?) irregulares Ellipsoid mit dem bisher
grofiten bekannten Lange-Breite-Verhaltnis eines Himmelskorpers von ca. 2.7 aus ca. 5.1 - 1.9 km
grofften Abmessungen [49-11-472], entsprechend ca. 1900...3113 m effektivem Durchmesser, je
nach Raumlage; Albedo damit 0.28...0.11 - 3) binir, sphéarisch, doppelt synchron, 315 m und 280
m, a = 1.2 km, P = 13.9 h; Albedo 0.13 ohne weitere Angaben genannt - ') mittl. & und Albedo
teleskopisch durch kombinierte IR- und visuelle Beobachtung, ab 1985 - *) physikalisch unmdoglich
oder auflerhalb der direkt gemessenen Albedo von Objekten des Sonnensystems von 0.03 bis 0.90,
in Flecken bis zu 0.007 bis 0.99

zu Tabelle 2.5 - Entwicklung der photometrischen GroBenschatzung von gro3en NEA tiber die Zeit

Fiir groBere NEA von einigen hundert Metern Durchmesser und mehr kann mit Radar die Form
genau genug fiir eine dreidimensionale Modellierung gemessen werden. Die nun folgende Tabelle
zeigt die mit dem Formmodell oder aus den angegebenen Maf3en tiber den mittleren Durchmesser
ermittelte Albedo. Besonders intensiv beobachtet wurden die potentiell gefahrlichen Objekte
(PHO), die nicht nur wegen dieser Klassifizierung den Hauptteil der so untersuchten darstellen,
sondern auch, weil sich Radarbeobachtungen auf sehr nahe Objekte beschrianken, da die reflektierte
Strahlungsenergie mit der vierten Potenz der Entfernung abnimmt. Ein NEA von 1 km
Durchmesser ist mit dem besten gegenwartig verfiigbaren Radar, dem Arecibo-Radioteleskop,
hochstens tiber 0.5 AE Distanz nachweisbar und nur unter 0.1 AE Distanz mit einer brauchbaren
Auflésung, etwa um 20 m, abbildbar. PHO haben definitionsgemaf einen minimalen Bahnabstand
zur Erdbahn von unter 0.05 AE, weshalb sie einen groen Anteil der aufgelost beobachteten Korper
darstellen, da sie haufiger in eine Entfernung von unter 0.1 AE vordringen.
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NEO MPC, MPC Standard-  Ostro, Albedo Bemerkungen
H, konversion G(H) Arecibo-  nach Hwec
mag fiir angen. Albedo Radar, &, und Radar-

Y- Y% -0.05, m m %
(1620) Geographos 1951 RA  15.60  1440-2020-4500 2506 0.17 PHA,")
(4179) Toutatis 1989 AC 1530 1660-2300-5180 °) 2725 0.19 PHA, °)
(6178) 1986 DA 15.10  1820-2500-5660 2000 0.41 Amor, NiFe
(6489) Golevka 1991 JX 19.20 276- 384- 900 530 0.14 PHA
(25143) Itokawa 1998 SF36  19.20 276- 384- 900 ) 320 ')  0.53 PHA,Y)
(29075) 1950 DA 17.00 750-1050-2400 1100 0.23 PHA,")
(33342) 1998 WT24 17.90 494- 804-1580 1000 0.12 PHA, ?)
(52760) 1998 ML14 17.50 590- 840-1900 1000 0.17 PHA, rund
(53319) 1999 JMs 15.30  1660-2300-5180 3500 0.11 PHA,?)
(66391) 1999 KW4 16.50 940-1300-3000 *) 1265 0.28 PHA, *)
(69230) Hermes 1937 UB 17.50 590- 840-1900 421 ')  0.13 PHA,"
(99942) Apophis 2004 MN4  19.20 276- 384- 900 400 0.24 PHA, oval
(101955) 1999 RQ36 20.90 126- 278- 390 132 0.46 PHA, #)
1996 JG 19.50 240- 330- 740 600 0.08 PHA
1999 MN 21.40 100- 138- 314 200 0.13 PHA
2000 DP107 18.20 430- 614-1380 854 0.13 PHA, %)
2005 CR37 18.80 328- 464- 992 1010 0.05 Amor, &)

") s. Anmerkungen zu Tab. 2.5 - °) Ellipsoid, max. Abmessungen 1.92 - 2.29 - 4.60 = 0.10 km,
DEVEE 1.70 - 2.03 - 4.26 £ 0.08 km - ') Radarmessung 594 - 320 - 288 m, mittl. & 380 m, sowie
mit H = 18.96 mag, Albedo 0.32; direkt beobachet von der Sonde Hayabusa 535 - 294 - 209 m,
mittl. & 320 m, Albedo 0.53 [25] - ?) Evpatoria: sphérisch 410 m, bzw. 505 m aus RCS 0.02 km?
mit Radar-Albedo ~0.1 - 3) mittlerer Durchmesser, groffter mit Radar vermessener NEA - *) binir, a
2 2 km, @1 = 1.2 km, ri/r2 = 3, P = 16 h [54], kometendhnliche Bahn, aber spektral Silikate
nachgewiesen [7-60] - #) binar, Ellipsoide ca. 100 - 240 m und ca. 30 - 50 m bei 19 m Aufloésung -
%) binar, 800 m und 300 m, a = 2.6 km - &) kontaktbinar, je 900 m sphérisch, q = 1.014 AE (fast
Apollo)

Tabelle 2.6 - Radarmessungen von PHA, J > ca. 0.4 km nach photometrischer GroBenschatzung

Fir sehr kleine Objekte ist eine noch recht genaue Angabe der GroBe durch Radarmessungen
moglich, auch wenn selten ein Formmodell erstellt werden kann. Objekte dieser Art kommen
jedoch auch viel haufiger in Erdndhe als NEA der km-Klasse, so dal auch von ihnen einige
Messungen vorliegen, die in der folgenden Tabelle zusammengefalit sind:
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NEO MPC, MPC Standard-  Arecibo-  Albedo Bemerkungen
H, konversion @(H) Radar [55], nach Hwec
mag fiir angen. Albedo &, m und Radar-
%2 - Y4 -0.05, m %)
(54509) 2000 PHs 22.60 54- 77-174 120 0.101 Apollo
2005 EU2 23.10 44- 62-144 ~300 ~0.011 Apollo
2003 MS2 21.10 115-122-356 380 0.046 PHA, Apollo
2002 FDe6 22.30 66- 95-210 110 0.180 Apollo
2001 EC16 22.30 66- 95-210 150 0.097 Apollo
2001 CP36 23.70 36- 46-110 90 0.080 Aten
2000 YA 23.60 38- 48-115 120 0.050 Apollo
2000 UK11 25.30 16- 22- 54 <60 >0.035 Aten
2000 EW70 21.30 105-146-328 360 0.043 PHA
2000 EH26 21.70 87-122-276 120 0.263 PHA, Apollo
1999 FN19 22.50 60- 85-190 110 0.148 Amor
1998 KY26 25.50 15- 20- 50  °) 30 0.125 Apollo, °)

aktualisiert nach [55] - °) kleinster mit Radar vermessener NEA, nach Formmodell 26 m / cos 0; bei
19 m Auflésung 20 m < & <40 m (delay-Doppler)

Tabelle 2.7 - Radarmessungen von NEA, & < ca. 0.4 km nach photometrischer Grofenschitzung

Alle diese Albedowerte beinhalten noch die Unsicherheit der die absolute Helligkeit bestimmenden

photometrischen Messungen und - in geringerem relativen Malle - der Bahnbestimmung. Diese
Storfaktoren lassen sich nur durch eine direkte Beobachtung von einer Raumsonde aus umgehen.
Eine gewisse Zahl von Kleinkdrpern wurde bereits von Raumsonden besucht, jedoch handelt es
sich gerade bei den erdnahen Objekten um einzelne Vertreter ihrer jeweiligen Klassen, so daf3 noch
keine umfassenden Aussagen moglich sind. Allgemein zeigt aber auch hier der Vergleich mit den
zuvor erwarteten Dimensionen der besuchten Korper, dal deren Albedo in der Regel iiber-, bzw.
die GroBe unterschitzt wurde. Erst in der jiingsten Zeit ist eine Umkehr in dem Sinne bemerkbar,
daBl Abweichungen der erwarteten von den tatsichlichen Abmessungen nach beiden Seiten
vorkommen. Dies ist insofern bemerkenswert, da mit jeder dieser Raumsondenmissionen sehr
intensive Beobachtungskampagnen mit den besten verfiigbaren Teleskopen verbunden waren, um
eine ausreichend prazise Bahnauslegung und Missionsplanung fiir die schwierige Erfassung dieser
kleinen Objekte durch ferngesteuerte Gerate zu ermoéglichen. Die folgende Tabelle gibt einen
Uberblick tiber die bisher angeflogenen Objekte.
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Korper erwart. erwart. (mittlerer &)
GroBe, Albedo tatsichliche
km Grofle, km
Phobos 26.6-22.2-18.6
(22.2)
Deimos 15.0-12.4-10.8
(12.6)
21P/Giacobini- ~2 Sonde ohne
Zinner Kamera
1P/Halley 15.3-7.2:7.2 (9.3)
(951) Gaspra §) 18.2-10.5-8.9
(12.5) (12.2 £0.8)
(243) Ida §) 60 -25-19
(~30) (30.5)
Dactyl S1/(243) unbek. unbek. 1.6-1.2(1.4)
mogl. S2/(243) unbek. unbek. (0.3)
(253) Mathilde 61 0.036 62-47-45(52)
(9969) Braille 3 1-2
(433) Eros ©)23.6 33-13-13
Himalia &) 170 150 £10 - 120 £5
19P/Borelly ~2.5 ~8.0-4-4(5.0)
(5535)
Annefrank (6)
81P/Wild 2 (~5)
9P/Tempel 1 ~6 14-~5-5(7.1)

(25143)Itokawa 2) 0.38 2) 0.25 535294 -209 m
1998 SF36 (320 m)

2002 JFs6 &) 3.5 (2.5)

320 - 288 m, mittl. & 380 m, H = 18.96 mag nach MPC 306-429-961 m [25] - ?) £0.2 g/cm? -

tats.

0.05

0.05

0.04

0.238
0.20
<<0.2
<0.04

0.16

0.05
10.03

0.04

0.53

P,

0.6

2.6
+0.5

~Ida

1.3

24

0.5

23

min. Av,
Albedo g/cm?® Dist., km/s

km

120

7800
596

1600

2391

1200
28.3
20
4E6
3417

3300
236
*) 0
20

70

12.4

10

11.6
16.5

6.1
10.2
20

Datum  Sonde

Mari-
ner 9

Viking
u.a.

ICE
ISEE-3

Giotto

Galileo
29.10.91

Galileo

1972

1977

11.09.85
13.03.86

28.08.93
28.08.93
28.08.93
27.06.97 NEAR
29.07.99 DS-1

14.02.00 NEAR

Galileo
Galileo

19.12.00 Cassini
22.09.01 DS-1

Stardst

02.11.02
02.01.04 Stardst
04.07.05 Deep I

Hayab.
12.09.05

1E5 19.4 11.06.06 N Hor

[41][71[56][571[58][59][60][32] - Sonde: Deep I: Deep Impact, Deep I': Deep Impact Bus, DS-1:
Deep Space 1, Hayab.: Hayabusa (MUSES-C), NEAR: NEA Rendezvouz (NEAR-Shoemaker), N
Hor: New Horizon (Pluto-Kuiper-Express), Stardst: Stardust - ©) Eros 27.06.1998, Phaethon 1985 -
") mittlere Albedo, in Flecken bis herab zu 0.007 [61]; auch genannt 0.02 - ?) Radarmessung 594 -

)

auch 0.2 g/cm?® [37-44] - §) Gaspra erwartet 18 - 11 - 10 km, Ida ca. 30 km mit Achsenverhaltnis 2.2
: 1.8 : 1 - *) Impaktor, Tragersonde in 500 km, bei Impakt 8600 km; Impakt von 372 kg entspricht
hier einem Energiedquivalent von 4.5 tTNT - &) nur wenige Pixel grof3 abgebildet

Tabelle 2.8 - Direkt vermessene Korper des Sonnensystems mit vorherigen Grof3enschiatzungen
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Der Vergleich der beobachteten Gruppen zeigt, dafl die Albedo mit dlteren Methoden durchweg zu

hoch angenommen, d.h. bei gegebener Helligkeit die Grof3e der beobachteten Objekte systematisch
unterschitzt wurde. Besonders stark ist dieser Effekt bei NEA unter etwa 400 m Durchmesser,
deren mittlere Albedo nur etwa die Halfte derer der grofBeren NEA betragt. Mithin besteht
zusitzlich zur geringen absoluten Helligkeit ein Selektionseffekt, der die Beobachtung und Zahlung
dieser Korper behindert. Die folgende Tabelle faflt die iiber direkte und Radarbeobachtungen
ermittelten Albedo der bisher so untersuchten Kleinkorpergruppen zusammen und stellt sie in den
Zusammenhang der bekannten Spektralklassen von Hauptgiirtelasteroiden, die gewisse
Riickschliisse auf die Zusammensetzung erlauben, und gelegentlich auch den Vergleich mit
Meteoritenproben.

Gruppe hellste Mittelwert  dunkelste Bemerkungen

Albedo Albedo
NEA, km-Klasse, photometrisch 0.573 0.269 0.031 18/ 18 NEA, Tab.2.5")
NEA, km-Klasse, direkt u. Radar 0.530 0.210 0.053 17/17 NEA, Tab. 2.6
PHA, km-Klasse, photometrisch 0.573 0.216 0.031 10/ 18 NEA, Tab.2.5")
PHA, km-Klasse, direkt u. Radar 0.530 0.208 0.080 15/17 NEA, Tab. 2.6
NEA <400 m, Radarvermessung 0.263 0.104 0.011 11/12NEA, Tab. 2.7
PHA <400 m, Radarvermessung 0.263 0.117 0.043 3/12NEA, Tab. 2.7
Asteroiden, als Raumsondenziel 0.530 0.159 0.040 8 aus Tab. 2.8
Kometenkern, Raumsondenziel 0.040 0.037 0.030 3 aus Tab. 2.8, *)
Kometenkerne, IR-photometrisch 0.050 0.034 0.020 [62] £0.02;%0.01;+0.005
Spektralklasse C 0.100 0.040 [56]
Spektralklasse S 0.300 0.100 [56]
Spektralklasse M 0.250 0.120 [56]
Spektralklasse V 0.450 0.200 [56]
Spektralklasse E 0.600 0.400 [56]
kometarische NEA, UA °) ~0.040 [54], °)

Albedowerte: physikalisch unwahrscheinliche bzw. unmdgliche, sowie noch nicht direkt im

Sonnensystem nachgewiesene Albedo-Werte ausgeschlossen, nur 0.007 < Albedo < 0.9 (nur
Enceladus: 0.99) - *) Albedo bis herab zu 0.007 in Flecken bei Kometen beobachtet - °) vermutlich
inaktive Kometenkerne; s. Text - ') nur Liste nach Ekrutt, 1977 [14]

Tabelle 2.9 - Albedo direkt und radarvermessener Kleinkorper und vergleichbarer Objektklassen



2. Bedrohungslage 30

Bemerkenswert ist die extrem niedrige Albedo von 0.007, die in einigen Bereichen des
Kometenkerns 19P/Borelly beobachtet wurde. Es sind kaum natiirliche oder technische Materialien
bekannt, die eine derart dunkle Oberflaiche ermdglichen. Eine Albedo von etwa 0.03, wie sie die
dunkelsten direkt beobachteten Kleinplaneten und alle direkt beobachteten Kometenkerne
aufweisen, entspricht schwarzem Laserdrucker-Toner. Nach [54] weist ein erheblicher Anteil der
NEA ebenfalls eine solch niedrige Albedo auf. Bei 11 von 48 untersuchten Objekten konnte eine
Albedo um 0.04 festgestellt werden. Von denen auf kometendhnlichen Bahn hatten 90%, von denen
auf allen anderen Bahnen nur 5% diese niedrige Albedo. Somit ist es moglich, da3 etwa 10 % der
NEA kometarischen Ursprungs sind oder von der sehr dunklen Spektralklasse C aus dem &uferen
Hauptgiirtel gestellt werden. In diesem Bereich finden sich auch die drei bisher entdeckten
Hauptgiirtelkometen, Objekte mit nicht von typischen Hauptgirtelkleinplaneten zu
unterscheidender Bahn, aber mit kometendhnlicher Ausgasung und Staubfreisetzung iiber langere
Zeit und haufiger, als es durch ein seltenes Kollisionsereignis erklarbar wére. Es ist wahrscheinlich,
dal} der Anteil der dunklen NEA, und somit die Gesamtzahl aller NEA, wesentlich hoher ist, als es
sich aus den bisherigen Beobachtungen erschlief3t. Bei aktiven Kometen ist es wegen der geringen
Albedo des Kerns im aktiven und inaktiven Zustand, und der Gas- und Staubfreisetzung im aktiven
Zustand in Sonnen- und damit auch relativer Erdnidhe in der Regel nicht moglich, die GroBle des
festen Kernes aus seiner Helligkeit abzuschatzen. In Sonnenferne sind fiir die Beobachtung eines
inaktiven Kometenkernes selbst auf den besten Teleskopen stundenlange Belichtungszeiten noétig,
wahrend im inneren Sonnensystem die von der Kometenaktivitit freigesetzten Stoffe im
reflektierten und Linienstrahlung anregenden Sonnenlicht den Kern vollig iiberstrahlen, so daf3 die
Helligkeit nur von der momentanen Aktivitat bestimmt wird.

Auch fiir NEA gibt es deutliche Hinweise auf einen hoheren Anteil dunklerer Korper. Aus den in
den letzten Jahren entwickelten, raumlich aufgelosten thermophysikalischen Modellen (TPM) folgt
ein oft doppelt so groBer Durchmesser wie aus dem bisher angewandten Standardmodell STM. [7-
43,60,70ft.][63-11f.,10,19]

Mit diesen Erkenntnissen und den erwédhnten Mittelwertannahmen kann man aus der scheinbaren
Helligkeit und der Entfernung bei ungestort beobachtbaren Korpern unter den NEO geschitzte
Populationen nach der GroBen-, Massen- und Impaktenergieverteilung gewinnen. Diese
Verteilungen sind naturgemal stark abhingig von der zum jeweiligen Zeitpunkt beobachtbaren
Population und den bis dahin bekannten einzelnen Koérpern und Gruppen von NEO, die die einzige
Basis fiir jede Extrapolation oder Schiatzung darstellen. Einen bedeutenden Einfluf haben die
jeweils angenommenen Werte der Korrekturfaktoren fiir systematische Beobachtungsfehler, die
mittlere Albedo und die Anteile der Spektralklassen, die entsprechende Verteilung der
Zusammensetzung, sowie die angenommene Porositat und damit Dichte.

Die folgenden Tabellen beinhalten einen Uberblick iiber die Schitzungen erdnaher Korper nach
Anzahl und Grof3e oder Energieinhalt beim Einschlag auf die Erde. Zunichst ist die Abschiatzung
der gesamten Population erdnaher Objekte (NEO) angegeben, wobei man sich meist unter
Vernachlassigung der Kometenkerne (NEC) auf den Anteil der besser beobachtbaren Kleinplaneten
(NEA) beschrankt. Ob dies zuléssig ist, ist noch umstritten. Kometenkerne sind die Objekte mit der
niedrigsten bekannten Albedo, bis herab zu 0.007, und sie neigen zur Fragmentierung.
Wahrscheinlich zerbricht die iiberwiegende Mehrzahl von ihnen wiahrend der Bahnevolution, die
sie vom auferen ins innere Sonnensystem fiihrt. [63-10f.] Die kleinsten dieser Fragmente kennen
wir als Sternschnuppen, die oft in Schauern auftreten und auf Stréme von Kometen ausgesto3enen
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Staubes zuriickzufiihren sind, die die Erdbahn etwas auflerhalb der Kometenbahn schneiden. Von
Kometen ist bekannt, dafl sie zumindest wahrend der aktiven Phase im inneren Sonnensystem auch
wesentlich groflere Fragmente verlieren, die man aber nur als aktive Objekte durch die Gas- und
Staubemission sehen kann. Ob sie schon staubartig zerfallen sind bei der Ablosung, rasch weiter
zerfallen wenn sie unsichtbar werden, oder ob sie wegen ihrer dunklen Oberflache meist unerkannt
im inaktiven Zustand in den Sternschnuppenstromen mitschwimmen, ist unbekannt. Die Tunguska-
Explosion 1908, der Bericht von Gervase of Canterbury von 1178 und einige der gréften von den
Apollo-Seismometern gemessenen Einschlage fielen mit dem Tauriden-Komplex zusammen, einer
Gruppe von Meteorstromen, die mit dem Kometen Encke in Verbindung stehen. Von 80 deutlich
nachweisbaren Meteorschauern sind tiber 20, und vor allem die aktivsten, an bekannte Kometen
gekoppelt. Andere Schauer, bei denen kein Ursprungskomet bekannt ist, zeigen kometentypisch
hohe Werte der Bahnexzentrizitiat und Inklination. Drei der Strome stehen mit NEA in Verbindung:
(1566) Icarus, (3200) Phaethon und (69230) Hermes; alle drei sind PHA, die ersten beiden haben
hochexzentrische und stark geneigte Bahnen. Hinzu kommt als besonderes Risiko, daB3 es fiir
Kometen keine prinzipiell so deutliche GroBenobergrenze gibt wie fiir NEA. Man nimmt an, dal3
Kometenkerne aus dem Kuipergiirtel stammen, und daB die Centauren die Ubergangspopulation ins
innere Sonnensystem sind; eine Asteroidengruppe, deren Bahnen durch den Bereich der
Gasplaneten von 5 bis etwa 40 AE fiihren und dort groBen chaotischen Veranderungen unterliegen.
Etwa 1000 groBe Objekte dieser Art diirfte es geben, womit etwa einer in 1000 Jahren durch die
Instabilitdt der Bahnen zu einem Erdbahnkreuzer wird. Der erste Vertreter der Gruppe ist (2060)
Chiron, der etwa 200 km Durchmesser hat und in (relativer) Sonnennéhe kometenartige Aktivitét
zeigt, und auch der Zwergplanet (136199) Eris wird in diese Klasse eingeordnet, die damit zur Zeit
etwa 175 bekannte Objekte mit H = -1.2 ... 14.3 mag umfalit. Es gibt vermutlich keine NEA mit
erheblich mehr als 10 km Durchmesser bzw. H < 13 mag. [37-42]

Quelle Datum min. typ./ist max. Objektart {iber &, m Bemerkung

[64-127f.] 1975 5 NEA ~km bekannt, keine Gefahr
Ekrutt [14] 1977 18 NEA 250 bekannt, NEA = PHA
Heide [39-55] 1988 1000 NEA 500

[39-149] 1988 750 1000 NEA 200 bis 8 km, ~30 bekannt
Shoemaker NEA beobachtete Aten, Apollo;
[38-150] 1988 56 dazu erdbahnkr. Amor (sic!)
Shoemaker NEA NEA mit erdbahn-

[38-150] 1988 1300 kreuzenden Amor (sic!)
Cox, Chestek NEA Gehrels, ed., Hazards of
[65-30] 1996 1 10000 Comets and Asteroids, 1994
Cox, Chestek ~1E6 NEO > 50 yds, ohne Meteor-
[65-33] 1996 46 strome und -komplexe

Tabelle 2.10 - Entwicklung der bekannten und geschétzten Menge der erdnahen Kleinkorper (1/2)
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Quelle Datum min. typ./ist max. Objektart iiber &, m Bemerkung

Gebhrels [47] 1996 10 NEA 10000 Text

Gebhrels [47] 1996 1135 1461 1738 NEA 1131 Graphik S.95 (& in Meilen)
Gebhrels [47] 1996 1000 2000 NEA 1000 Text

Gehrels [47] 1996 100000 NEA 100 Text

Gebhrels [47] 1996 40-fach NEA 10 tber Erwartung gefunden
Lewis [37] 1997 >1E9 NEA 1...10 metre sized

Lewis [37] 1997  SES 6E5S NEA 100

Lewis [37] 1997 200 NEA 1000 bekannt

Lewis [37] 1997 x00 NEC 1000 track several 100 nuclei
Lewis [37] 1997 2000 NEA 1000 n. Wiederentdeckungsrate
[37-80f.] 1997 1-fach NEA 100 wie erwartet gefunden °)
[37-80f.] 1997 2-fach NEA 30 iber Erwartung gefunden °)
[37-80f1.] 1997 10-fach NEA 10 tber Erwartung gefunden °)
[37-80f.] 1997 30-fach NEA 3 {ber Erwartung gefunden ©)
?[66] 2000 900 NEA 1000 NEAT-, Spacewatch-basiert
Werner [56] 2000 >900 NEA bekannt; dito

Werner [56] NEA entspr. Albedo = 0.19, damit

2000 470 700 930 1000 bekannt 250 NEA > 1 km

MPC [19] 2001 1413 NEA bekannt, 01.08.2001

MPC [19] 2001 311 PHA bekannt, 01.08.2001

Stuart [66] 2001 657 NEA von LINEAR entdeckt
Stuart [66] NEA H < 18 viele mit hohen i von NEAT,

2001 1137 1227 1397 (ca. 1000) Spacewatch tlibersehen

Bottke [63-14] 2002 840 960 1080 NEO H < 18 Zahl normiert (!); a<7.4 AE
Hahn [7-23] 2003 >2000 NEA bekannt, meist seit 1998
Spaceg. [67] 2004 ~600 PHA 1000 aufgespiirt, Jan. 2004
Spaceguard PHA geschatzt

[67] 2004 870 1100 1330 1000

Spaceg. [67] 2004 < 5E5 PHA 50...100 geschatzt; Tunguskagrofle
MPC 2006 6 IEA bekannt im Juli 2006

°) nach der Wiederentdeckungsrate zur Erwartung aus linearer Extrapolation groferer Korper

Tabelle 2.10 - Entwicklung der bekannten und geschatzten Menge der erdnahen Kleinkorper (2/2)
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Bemerkenswert ist der starke Anstieg der erwarteten Zahl von NEA nach der Abschidtzung von
Stuart, die auf den Beobachtungen des Programmes LINEAR basiert, das leichter Objekte erkennt,
die auf Bahnen mit hoher Inklination umlaufen. Die Schitzungen des Vorjahres, die auf den
weniger ertragreichen und umfasenden Programmen NEAT und Spacewatch basierten, lagen noch
um Uber ein Viertel bzw. ein Drittel niedriger, und das bei einer dreifach hoheren relativen
Unsicherheit. Dies zeigt den EinfluB systematischer Fehler bei technisch oder im néchtlich
abtastbaren Gesichtsfeld eingeschrinkten Beobachtungsprogrammen. LINEAR sucht permanent
den gesamten Himmel ab und beobachtet so tiber 160000 °%*/a oder 450 °2/Nacht. [66]

Fir einige Schatzungen liegen nach den anerkannten und inoffiziellen NEA-Gruppen
aufgeschliisselte Werte vor, sowie die Anzahlen der zum jeweiligen Zeitpunkt bekannten Mitglieder
dieser NEA-Gruppen. Dies ermdglicht einen Vergleich des Beobachtungsfortschrittes mit der
Entwicklung der Populationsabschdtzungen. Lewis teilt in [37] zudem noch eine Unterpopulation
ab, die vom Antriebsbedarf her leichter als die Mondoberflache zu erreichen ist.
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Quelle

Ekrutt [14]

Heide [39-
149]

Spektrum [49]
Spektrum [49]

Shoemaker
[38-
106ff.,151]

Spektrum [49]
Gehrels [47]

Lewis [37-90]
Lewis [37-90]

Lewis [37-
209]

Lewis [37-90]

Lewis [37-
211]

Lewis [37-90]
Lewis [37-90]
Lewis [37-90]
Werner [56] ")
Werner [56] ")
MPC [19]
Hahn [7-23]
Harris [51] *)
MPC

Datum Aten Apollo Amor Aten Apollo Amor

1977

1988
1989
1989

71988
<1992

1995

1996
°) 1997
°) 1997
°) 1997

°) 1997
°) 1997

°) 1997
°) 1997
°) 1997
2000
2000
2001
2003
2003
2006

beob. beob. beob. ges. gesamt
2 16
~30 750
...1000
4  >30 ~40
inkl. 1000
7 49 52 100 700
inkl.  >150 inkl. ~2000
14 113 89
150 1100
inkl.
200000
45k 300k
inkl. ~2E7
3 9 11
30 200
9000 60000
inkl. 900 inkl.
inkl.  inkl.
111 644 658
~170 >1000 ~1000
inkl.  inkl.

gesamt NEA

~500

2000 500

750

220k
inkl.

150 150
45000 4.5E3

700

1090

(10 m)

40fach
>1E9

Amor Arjuna IEA Anm.

>2 km
>1 km

0 alle
1 km
250 m

100m
25m

0 alle )
D7)
D%
NEA

1 km
alle

1 alle

1 km

6 alle

Amor NEA: 1.017 AE < q < 1.067 AE; inkl.: im Nebeneintrag enthalten als ECA - °) Shoemaker
1983, Lewis 1993, Stand beob. 10/1992 - ') leichter als Mond erreichbar (LEO 600km + Av 6 km/s)
-2) 100 m - 3) 1 km - ") [56] nach Rabinowitz et al., 2000: 700 £230 NEA > 1 km - *) 1090 £180
NEA/PHA 2 1 km und 1 Einschlag pro 600 ka [51]

Tabelle 2.11 - Entwicklung der bekannten und geschétzten Grofe der erdnahen Kleinkérpergruppen
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Generell ist bei allen Schéitzungen tiber die Zeit eine Zunahme der geschétzten mittleren Population

tiber der jeweiligen Schwellgrofle und eine Zunahme des Bereiches der Unsicherheit gegeben. Da
die geschitzte Menge sehr stark von der angenommenen Albedo abhdngig ist, sind neuere
Schatzungen, die niedriger ausfallen als frithere, oft mit einer hoheren mittleren Albedo angesetzt.
Der Zusammenhang von Durchmesser & und absoluter Helligkeit H gilt fiir alle Schéitzungen
gleichermaflen, und ist im wesentlichen eine Funktion der beleuchteten Flache. Er ist neben der
Albedo des Oberflachenmaterials auch von den Reflektions- und Streueigenschaften, und somit den
mikro- und makroskopischen Eigenschaften der Oberflache abhéngig, die wiederum lokal fiir ein
Element der Oberflache abhingig sind vom Beleuchtungs- und Betrachtungswinkel. Fiir diese lokal
variierenden Oberflacheneigenschaften werden in der Regel Mittelwerte angenommen, die aus einer
Scheibenhelligkeitsfunktion ermittelt werden, so daBl zur beleuchteten Fliche nur eine effektive
Albedo A angegeben werden mufB. So gilt bei gleicher absoluter Helligkeit Hi = H2 fiir das
Verhiltnis der Durchmesser zweier als kugelformig angenommener Korper mit unterschiedlicher
Albedo nurmehr

12/ D2 = Ax/ Ar,
womit aus der nach der MPC-Konversionstabelle errechneten Standardannahme
H=18mag = O=1km <=> A=0.1125

alle weiteren Werte ermittelt werden konnen. Den Umfang des Einflusses der mittleren Albedo auf
die anzunehmende Anzahl der Korper iber einer Schwellgrole in einer gegebenen
Helligkeitspopulation zeigt die folgende Tabelle, die allgemein zur Orientierung dienen kann, aber
speziell fiir die Schiatzung von Rabinowitz et al. aus dem Jahre 2000 gilt. Aus dieser stammt der in
Tabelle 2.10 und 2.11 angegebene, von Werner und Harris in [56] gewéhlte Wert von 700£230
NEA 2> 1 km. Dies entspricht einer mittleren Albedo von A = 0.19 (+0.08/-0.04) auf der
logarithmischen Populationsfunktion. Dies stimmt mit dem durch Radarbeobachtungen groBerer
NEA festgestellten Mittelwert von A = 0.21 iberein, falls in der Auswahl dieser Gruppe nicht
bereits systematische Beobachtungsfehler durch den Wegtfall dunklerer NEA enthalten sind, z.B.
weil diese wegen ihrer geringeren absoluten Helligkeit H als zu klein fiir aufgeloste
Radarbeobachtungen angesehen wurden.

Angegeben ist ebenfalls die zum Zeitpunkt der Schatzung bekannte Population, die keine
logarithmische Funktion darstellt. Diese angenommene Menge der bekannten NEA, die mit einer
gewahlten mittleren Albedo als NEA > 1 km anzusehen waren, weist als Funktion dieser mittleren
Albedo Spriinge auf. Sie deuten auf Spriinge in der Albedoverteilung hin, die aber ohne eine die
gesamte Population oder wenigstens eine groBe Stichprobe umfassende, direkte oder
Radarbeobachtung nicht bestimmten Werten der Albedo zugeordnet werden konnen. Eine solche
Zuordnung konnte Riickschliisse auf die Verteilung der Spektralklassen, und mit ihnen auf Material
und auch Dichte der NEA erlauben. Auch waren wesentlich prazisere Populationsschiatzungen
moglich, da mit definierten Albedoschwellen entsprechende Beobachtungseffekte an beobachteten
Populationen korrigiert werden konnten. Zum Vergleich sind die &(H) fiir verschiedene typische
Albedowerte angegeben. Von einer Gruppe mit bekannter mittlerer Albedo, z.B. Vertretern einer
Spektralklasse, 1aBt sich dann abhiangig vom Durchmesser abschitzen, wie viele Objekte dieser
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Gruppe erfait wurden. Das selbe ist moglich fiir eine Gruppe gleicher absoluter Helligkeit bei
unbekannter Albedo bzw. unbekanntem Durchmesser.

angenommene mittl. Albedo A 0.01 0.03 0.05 0.10 0.15 0.20 0.25 0.30 0.45 0.60
H(A) fir @ =1 km, mag 206 194 189 18.1 17.7 17.4 17.1 169 16.5 16.2
damit beobachtete NEA > 1 km 665 540 430 345 275 255 230 195 140 120

extrapolierte Pop. NEA > 1 km >> 10000 10000 4050 1640 1000 675 510 400 240 165
beobachtete / extrapolierte Pop. << 0.05 0.05 0.11 0.21 0.28 0.38 0.45 0.49 0.58 0.73

O(H) fir A =0.53, km 0.14 0.24 0.31 043 0.53 0.61 0.69 0.75 0.92 1.06
O(H) fir A=0.19, km 0.23 040 0.51 0.73 0.79 1.03 1.32 1.26 1.54 1.78
O(H) fir A =0.1125, km 0.30 0.52 0.67 094 1.15 1.33 1.49 1.63 2.00 2.31
O(H) fiir A =0.05, km 045 0.77 1.00 1.41 1.73 2.00 2.24 2.45 3.00 3.46

Tabelle 2.12 - Abhédngigkeit der NEA-Population 2 1 km von der angenommenen mittleren Albedo

Somit wéren zum Zeitpunkt dieser Schatzung zwar 73 % der 1-km-NEA mit der hohen Albedo von
(25143) Itokawa bekannt gewesen, aber nur 11 % der dunkleren kometaren oder der Spektralklasse
C angehorenden 1-km-NEA. In Umkehr kann der bei einem gegebenen H beobachtete Anteil der
extrapolierten Population als Orientierung fiir die Abdeckung dieser Groenpopulation angesehen
werden, unabhéngig von der Konversion von H zum tatsachlichen Durchmesser.

2.2. Erdkollisionswahrscheinlichkeit der kleinen Korper des Sonnensystems

Nach [42-94] ist die absolute Untergrenze der Kollisionswahrscheinlichkeit fiir ein beliebiges
erdnahes Objekte pro Umlauf, entsprechend zwei Passagen durch eine Sphare von 1 AE Radius, das
Verhaltnis des wirksamen Erdquerschnitts zur Oberflache dieser Sphare

Wkoliision = 2/ (4 (1 AE)?/ n Re?) = % Re?/ (1 AE)?
Es ergeben sich damit Werte dieser Wahrscheinlichkeit von

Whkoliision = 1/1100254804 = 9.0888E-10 = 1/1.1E9 fiir Re = 6378 km
Whkollisionatm = 1/1056738632 = 9.4631E-10 = 1/1.0E9 fir Re,am = 6508 km,

je nach der wirksamen Einfanghohe der Atmosphére, die von der Querschnittsdichte, Festigkeit und
Bahn des kollidierenden Kleinkoérpers abhingt. Es handelt sich um eine Untergrenze, weil im Mittel
die in Frage kommenden NEO stiarker zur Ekliptik konzentriert sind als eine Zufallsverteilung, und
weil ein nicht-senkrechtes Passieren der 1-AE-Sphare die Regel ist. Der Radius des Kleinkorpers
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wird vernachléssigt, da er klein (meist << 10 km) gegeniiber dem Erdradius ist. Mit der Anzahl und
durchschnittlichen Umlaufzeit 146t sich so eine minimale Kollisionsfrequenz fiir jede Gruppe der
NEO abschétzen. Fiir PHO, die per Definiton der Erdbahn ndher kommen konnen als EMoid = 0.05
AE, oder fiir jede andere EMoid << 1 AE, kann die Gleichung unter Annahme einer Ringflache fiir
Bahnen mit geringer Inklination oder zwei Passagen pro Umlauf modifiziert werden zu

Wkoliisionpo = 2/ (21t - 1 AE - 0.05 AE / ©t Re?) = Re?/0.05 (AE)?

Wokaoliision,pHO = 1/27506370 = 3.6355E-8 = 1/2.7E7 fur Re = 6378 km
Wokollision,PHO,Am = 1 /26418466 = 3.7852E-8 = 1/2.6E7 fir Re.am = 6508 km,

und fiir eine geneigte Bahn mit nur einer Passage durch die Ringflache ergibt sich entsprechend die
Halfte der Kollisionswahrscheinlichkeit. Damit tragt eine Menge als PHO klassifizierter Korper bei
jeweils gleicher Umlaufzeitenverteilung das 20- bzw. 40-fache Kollisionsrisiko einer
entsprechenden Menge NEO mit zuféllig verteilter Bahnlage. Erolgt die Erdbahnpassage in 1 LD
oder weniger, wachst das Risiko auf das 195- bzw. 390-fache. Schneiden sich die Bahnen, wird
Wokollision,EMoid=0 = Re / 1 AE =1/ 23455 bzw. 1 /22986 maximal zum 45973- bzw. 46909-fachen.
In Umkehr dieser Abschatzung 148t sich fiir jeden beobachteten Vorbeigang ein gewichtetes Risiko
angeben, das sich zur Ermittelung einer minimalen Kollisionsfrequenz auf eine geschatzte
Population extrapolieren 14Bt. Dies ist zuldssig fiir eine solche Abschatzung, da sekulare Storungen
der Bahnen durch die groBen Planeten liberwiegend die Inklination und Exzentrizitat verdndern,
und weniger die grofle Halbachse, also eher den bzw. die Durchgangspunkte durch die betrachtete
Flache verschieben als die Frequenz dieser Durchginge. Eine typische Apollo-Bahn kommt alle
5000 Jahre zur Uberschneidung mit der Erdbahn, womit pro NEA eine Kollision in 200 Ma zu
erwarten ist. [39-149] Detailliertere Abschatzungen geben fiir den durchschnittlichen NEA eine
Querung der Erdbahn- oder Ekliptikebene pro Jahr, und pro Jahrmillion eine Passage eines
erddhnlichen Planeten in 100000 km oder weniger an. Dies ermdglicht kaum eine Lebensdauer iiber
100 Ma im Bereich der Erdbahn vor einer katastrophalen Begegnung mit einem erddhnlichen
Planeten. [37-43]

Tritt nun der EinfluB der Erdschwerkraft hinzu, wird das NEO bei einer nahen Begegnung zur Erde
hingezogen und es vergroBert sich der effektive Erdradius dementsprechend. Das NEO bewegt sich
im Bezugssystem der Erde auf einer hyperbolischen Bahn. Ist deren Perizentrumsradius kleiner als
der fangwirksame Radius der Erde, so kommt es zur Kollision. AuBlerhalb der Einflusphéare der
Erde ist die Wirkung ihrer Gravitation meist zu vernachlissigen. Der Ubergang von der
sonnendominierten zur erddominierten Region ist an sich flieBend. Man kann jedoch eine
EinfluBBsphéare nach Tisserand definieren als

r'e = ro - (me /Mo N2/5) ,

deren Radius sich mit der Entfernung der Erde von der Sonne re = as = 1 AE und dem
Massenverhaltnis von Erde und Sonne me / Mo zu ungefdhr r'e = 0.00618 AE = 2405 LD =
9.246E8 m = 1E9 m ergibt. In ihr ist der gravitative Einflul der Erde bestimmend. Oft nimmt man
an diesem Ort einen sofortigen Ubergang von der elliptischen Umlaufbahn eines NEO um die
Sonne zur hyperbolischen Bahn um die Erde an, um Umlaufbahnen grob zu berechnen. Es 1463t sich
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innerhalb dieser Sphére ein effektiver Einfangradius der Erde angeben. Fliegt das NEO durch diese
zu seinem Relativgeschwindigkeitsvektor senkrecht stehend und in groBem Abstand von der Erde
gedachte  Kreisfliche ein, deren Zentrum mit dem  Erdschwerpunkt auf einer
relativgeschwindigkeitsvektorparallelen Linie liegt, so wird es von seiner ungestorten Bahn weit
genug zur Erde hingezogen werden um mit ihr zu kollidieren. Geozentrisch betrachtet missen die
Summe der kinetischen und potentiellen Energie und der Bahndrehimpuls erhalten bleiben, und
insbesondere in groBer Entfernung und am Kollisionspunkt gleich sein. Der so ermittelte Rand
dieser Flache entspricht dabei einer tangentialen Kollision an dem der relativen geozentrischen
Anflugrichtung gegeniiberliegenden Punkt der Erde, und hat den Radius

reffeo =Re - vV (1 + ( VFL@?/ Vielo? ) ,

der bei geringen Relativgeschwindigkeiten gegen Unendlich, bei hohen gegen den Erdradius strebt.
Die Erdfluchtgeschwindigkeit vrLe ist eine Funktion des angenommenen fangwirksamen Erdradius'
Re, und daher geringfiigig vom betrachteten Objekt und seinem Verhalten beim
Atmosphdrendurchflug abhédngig. Fiir koplanar-konzentrische Bahnen um die Sonne, also solche,
auf denen sich Objekte mit den geringsten Relativgeschwindigkeiten bewegen, ergibt sich als
Grenzfall der groBBtmogliche effektive Einfangradius. Ein hinreichend langsamer Kleinkorper, der
diese Sphare passiert, kann sich langfristig nicht der Erdkollision entziehen. Thr Radius ergibt sich
mindestens zu

reffk-ke =V ( - %4 Re?+ v ((ReM /4 )+ (2me Rere® / Mo )) )

und ist nur vom Massenverhiltnis Planet-Sonne, dem Planetenradius und dem Planetenabstand von
der Sonne abhingig, der fiir die Erde re = 1 AE betragt, wenn me << Mo, Re <<re gilt. Er betragt
reffk-ke = 0.0040 AE = 1.5568 LD = 5.984E8 m =~ 0.6E9 m. Fiir sehr lange Zeitrdume, z.B. in
der Akkretion der Planeten oder fiir die Kollision mit vorangehender Beeinflussung der
Umlaufbahnen wird auch

reffk-ke'=Re-( 8- (me /Mo )-(re/Re)* i

fir einen hohereren Wert von reffk-ke' = 0.0057 AE = 2.2017 LD = 8.463E8 m = 0.85E9 m
angegeben. Dieser Radius liegt ebenso wie der der EinfluBsphiare nach Tisserand in der
GroBenordnung der Abmessungen der Hill- bzw. Roche-Sphare, welche definiert ist durch die Orte,
an denen ein Gleichgewicht der Gezeitenkriafte und der gegenseitigen Anziehungskrifte im
zirkularen restringierten Dreikorperproblem besteht. Zu diesen Orten gehoren auch die Lagrange-
Punkte L1 und L2 inner- und auflerhalb der Erdbahn. Der Radius der Hill-Sphére betragt

tHille = re -3/ (me/3 Mo )
und betragt rHilbe = 0.0100 AE = 3.8932 LD = 1.4966E9 m ~ 1.5E9 m. [68-115ff.] Die

Erdentfernung des Gleichgewichtszustandes der Anziehungskrafte als MaB fiir die Gleichwertigkeit
der gravitativen Storungen liegt bei
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requi,e® = 1o -3V (me /2 Mo )

und betragt requi,e@ = 0.01145 AE = 4.4566 LD = 1.713E9 m = 1.7E9 m, womit also fiir die
Erde in etwa gilt

reffk-ke =04 rHille ; reffk-ke'=0.57 rHille ; r'e¢ = 0.6rHille ; requi,e® = 1.14 rHille .

Als Ubergangszone kann fiir die Erde ein Bereich von etwa 2.2 bis 9 LD = 0.84..3.5E9 m
angenommen werden. [63-830] Fiir die Beriicksichtigung des mittleren Einflusses des Mondes mul3
die Erdmasse jeweils um 1/81.2845 erhoht werden, um Werte fiir das zusammengefalite Erde-
Mond-System zu erhalten. Da der Durchmesser der Mondbahn nicht klein gegeniiber den
Abmessungen dieser Spharen ist, empfiehlt sich u.U. eine genaue Rechnung. Allgemeine Angaben
fiir andere Planeten oder Monde ergeben sich durch Einsetzen der jeweiligen Fluchtgeschwindigkeit
vrL? = 2I'm/R bzw. des Massenverhéltnisses m / M, des fangwirksamen Radius R des umlaufenden
Korpers der Masse m und seines Abstandes r vom Zentralkorper der Masse M. [69]

Die oben angegebene Kollisionswahrscheinlichkeit eines beliebigen Objektes nach [42-94] erhoht
sich abhingig von seiner Relativgeschwindigkeit vielw zur Erde um den Faktor reff,@ / Re. Die
folgende Tabelle gibt einige typische Werte an.

Vreloo, km/s 0.1 1 3 5 10 15 20 25 40 60 73.14
reffe / Re, ham=0 111.80 11.22 3.86 245 1.50 125 1.15 1.10 1.04 1.02 1.01
reff,®Atm / Re,Atm 110.68 11.11 3.82 243 149 124 1.14 1.09 1.04 1.02 1.0l
Wkoltision, 1E-10 1016.16 102.02 35.07 22.26 13.63 11.34 10.41 9.96 9.44 9.24 9.19
Wokollision,atm, 1E-10  1047.39 105.16 36.17 22.99 14.12 11.76 10.82 10.35 9.82 9.62 9.57

Tabelle 2.13 - Effektiver Einfangradius der Erde bei verschiedenen NEO-Relativgeschwindigkeiten

Es zeigt sich, dal3 die Einschlagwahrscheinlichkeit fiir kleine Korper, die in der Atmosphire stark
abgebremst werden, fiir Korper geringer Flachendichte, und fiir Material, das den Durchflug durch
die Atmosphére nicht verkraftet, etwa 3.5 bis 4 % groBer ist als fiir grofe feste Korper oder solche
aus sehr dichtem und sehr festem Material. Aktive und inaktive Kometenkerne, dhnlich pordse
NEA, oder aus losem Material zusammengesetzte NEO (»rubble pile«) tragen also ein leicht
erhohtes Risiko bei gegebener Relativgeschwindigkeit.

Fiir das Einschlagsrisiko bestimmend ist aber die Relativgeschwindigkeit. Die inoffiziell Arjuna
genannten NEA z.B. haben durch geringe Inklinationen i < 10° und Exzentrizititen e < 0.1 sehr
erddhnliche Bahnen mit sehr geringen Relativgeschwindigkeiten unter etwa 5 bzw. 1.5 km/s in
Erdndhe, und damit einen extrem erhohten Einfangradius. Ihr spezifisches mittleres Kollisionsrisiko
ist im Vergleich zu anderen NEO-Gruppen emtsprechend um ein vielfaches hoher, da sich der
Einfangradius  fiir die  durchschnittlichen @~NEA und Kometen mit typischen
Relativgeschwindigkeiten von etwa 15 bis um 25 km/s bzw. um 40 km/s kaum noch vom Erdradius
unterscheidet. Gleichzeitig ist die Menge dieser Objekte besonders erhoht gegeniiber den fritheren
Erwartungen. Zunachst wurde erwartet, daf3 es sich lediglich um einige Objekte handelt, die bei



2. Bedrohungslage 40

Einschldgen auf dem Mond gerade eben bis iiber die Fluchtgeschwindigkeit beschleunigt worden
sind, aber die Entdeckung vieler solcher Korper mit Durchmessern bis zu 100 m und dartiber hinaus
macht dies sehr unwahrscheinlich. Die als Arjuna-NEA verstandene Gruppe besteht zudem aus
besonders dunklen Objekten von meist weniger als 150 m Durchmesser, die der Grof3e nach zwar
vermutlich tiberwiegend monolithisch sind, aber aus relativ leichtem oder pordsen Material
bestehen, dhnlich den C-Klasse-Asteroiden oder den Meteoriten vom Typ der kohligen Chondrite.
Die Arjuna-NEA vereinen also fast alle einfang- und einschlagrisikoerhéhenden Faktoren in sich.
[37]

Mit den in Tabelle 2.10 und 2.11 aufgefiihrten Populationsschiatzungen verbundene Abschatzungen
der Einschlagshaufigkeit fiir charakteristische Objektgrof3en fiihrt die folgende Tabelle auf.

Mit angegeben sind mit der jeweiligen allgemeinen Abschdtzung verbundene Schatzungen der
Einschlagsintervalle, der GroB3e, des Materials und des Energieinhaltes von Objekten, die besondere
Einschlagsereignisse verursacht haben. Dies sind in der Regel die Tunguska-Explosion von 1908
und der einige 10 ka alte Meteor Crater in Arizona, auch bekannt nach dem offiziellen Namen und
somit der Handelsbezeichnung der dort gefundenen Eisenmeteoritenfragmente als Canyon Diablo -
zu deutsch Teufelsschlucht.
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Quelle Datum NEA  NEA  spNEC weitere Angaben Tunguska- Tunguska-
10km  1km intervall  objekt
Ekrutt [14] 1977 >> Ma praktisch risikoftrei
Lemcke [70] ~1 Ma 1000/Ga >1E13 kg, »klein«
1981 (880 m) Ablation 80...90 % °)
Heide [39-55] 1988 250 ka NEA 0.5 km: 100 ka
Shoemaker ? 1988 313 ka 2000 a 10 MtTNT
[38- <1992 333 ka Komet
106ft.,151]
Cox, Chestek existent, 0.3 Tunguska-Energie je ~46 m;
[65-30ff.] grofiter ...1Ma, nach Quelle sehr 4..40
1996  NEA (1.6km) verschieden MtTNT
Gehrels [47] 1996 100 Ma 300ka 3 Ma  Diablo: 30 m FeNi 100 a 60 m Stein
Lewis [37-61] 1997 Diablo: 15SMtTNT 15 MtTNT
SuW Special 100 Ma  einige 100 Ma NEA 1 km mit NEC; ~100 a 40 m Stein
[7-2631f.] 100 ka Tunguska ~ US- h=35km
1997 Atomtest »Mike« ~10.4 Mt
Atkinson [65- 100 Ma Diablo 30 m, 6E10 30...100 a 50...100 m
Off.] 1999 ...20 km kg, 3.5 MtTNT 10...20 Mt
Steel [42- z.7t.o 100ka 10 Ma Diablo 40 m FeNi unbek. da 60 m Stein
86f.,96] 2000 (800 m) (groB) Luftexpl. 10...20 Mt
Steel [42- NEO 0.1...1 TtTNT =
1221] 2000 1...2 km: 100...500 ka
Werner [56] 25...70 70...200 Diablo 30 m FeNi 100... 50 m Stein
2000 Ma ka 600a in 8 km
Steel [48- *)217... 856 ka fiir 322 bek. *) 158... *) H=24
1451f.] 2002 303 ka NEA, H £ 18 mag *) 190 a mag
Harris [51] 600 ka 1090 £180  2..3ka 60m
2003 NEA/PHA > 1 km
Spaceguard 500 ka 1000...1200 PHA > 1 1 ka 50...100 m
[67] 2004 km, < 5E5 50...100 m

°) 40...50 Land-, > 100 Ozeankrater > 10 km; Nordlinger Ries: 15 GtTNT, 0.5...0.9 km - *) nach
[48-1451f.] 322 bekannte NEA mit H < 18 mag, Q > 0.983 AE, q < 1.017 AE, individuell berechnet
fiir e@ = 0.0167; hochgerechnet auf 1090 £180 NEA/PHA > 1 km nach [51]. H = 22...24 mag
entspricht 100 m, je nach Albedo; 1023 bekannt mit H < 24 mag, hochgerechnet mit 5...6E5
NEA/PHA > 100 m nach [37].

Tabelle 2.14 - Schatzungen der mittleren Einschlagsintervalle von Kleinkorpern bestimmter Grof3e
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Verbunden mit der zu Tabelle 2.12 erlduterten Populationsabschiatzung geben Werner und Harris
auch fiir die abgeschatzten Einschlagsintervalle eine detailliertere Darstellung, die in der folgenden
Tabelle zusammengefal3t ist. Die Intervalle sind zwar fiir einen bestimmten NEA-Durchmesser
angegeben, jedoch der moglichen Durchmesservariation der Helligkeitspopulation angepalit, indem
eine entsprechend grofle Spanne beriicksichtigt wird. Die Unsicherheit sinkt entsprechend vom
Faktor 10 bei sehr kleinen Objekten auf unter 3 bei den grofBten.

G(NEA), Intervall > Vergleichbares Ereignis, Bemerkungen Intervall >
m (1999),a °) (1994),a ')
10 0.8 ... 8 Feuerball 3.2
60 100 ... 600 Tunguska, ab 50 m Stein oder Komet 350
100 250 ... 1700 1500
1000 70k ... 200k 700 £ 230 NEA dieser GroBe vermutet (Albedo = 0.19) 200k
10000 25M ... 70M K/T-Limit, 10...15 km fiir Chicxulub-Krater 165...300 km 40M

°) [56] nach Poveda et al. 1999; Shoemaker 1990 - ') [71] Chapman, Morrison, 1994; & 120 m ~
100 MtTNT

Tabelle 2.15 - Mittlere Einschlagsintervalle von Kleinkdrpern verschiedener Grof3en

Diese Angaben decken sich mit Modellen der orbitalen Evolution von Hauptgiirtelasteroiden, wenn,
wie kiirzlich festgestellt, im Hauptgiirtel etwa doppelt so viele Korper grofer als 1 km vorhanden
sind, wie zuvor angenommen. Messungen des Infrarotsatelliten ISO konnten 160 solche Korper pro
Quadratgrad nachweisen, womit ihre Gesamtzahl dort auf 1500000 abzuschitzen ist. Dies ergibt ein
mittleres Einschlagsintervall von 100 bis 300 ka. [7-70f][72] Fir die Anzahl der
Hauptgiirtelasteroiden zwischen Mars und Jupiter mit einer scheinbaren Helligkeit von 19 bis 23
mag bzw. einem Durchmesser von 1 bis 3 km 148t sich aus zufalligen Aufnahmen der WFPC2 des
HST eine Untergrenze von 300000 angeben. Diese Zahl wurde hochgerechnet aus etwa 100 in den
28000 qualitatsiiberpriiften WFPC2-Aufnahmen gefundenen, kurvigen Asteroidenspuren, die durch
die Bahnbewegung des HST eine parallaktische Entfernungsbestimmung ermdglichten. [73]
GroBere Krater auf der Erde konnen nicht zur Abschiatzung der Einschlagsrate herangezogen
werden, da sie in den ihrer Grofe zugeordneten Einschlagsintervallen starken geologischen
Effekten unterliegen, die sie zerstoren oder verbergen. Sie unterliegen der Abtragung durch die
Verwitterung ebenso wie der Uberdeckung durch Sedimentation und der Zerstérung durch die
Plattentektonik der Erde. Von den kleineren Objekten unter etwa 200 m GrofBe, die haufig genug
einschlagen wiirden, um durch geringe Verwitterung halbwegs zuverldssig zahlbare Kraterdichten
zu erhalten, zerplatzt ein sehr hoher Anteil in der Atmosphdre ohne Krater zu hinterlassen.
Schatzungen nach Kraterdichten auf der Erde ergeben um mehrere GroBenordnungen zu hohe
Einschlagsintervalle fiir alle Impaktorgroen. Der Einschlag eines 200-m-Objektes ist nur alle
160000 Jahre kraterbildend, aber alle 2500 Jahre in Form einer Luftdetonation zu erwarten. [74]
Aus der Kraterbildung auf seit langer Zeit unbeeinfluten Himmelskorpern wie dem Mond kann
auf die mittlere Einschlagsrate von Objekten einer bestimmten Energiefreisetzung geschlossen
werden, und somit eine entsprechend definierte Population von Impaktoren abgeschiatzt werden.
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GroBlen- und Dichtenverteilung einer iiber die absolute Helligkeit ermittelten Population konnen
damit eingegrenzt werden, sofern die Annahme zutrifft, dal die Einschlagsrate tber den mit
Bodenproben des Himmelskorpers datierten Zeitraum ebenso konstant war wie die Struktur der
Population. Ob diese bisher generell verwendete Annahme zutrifft, ist unbekannt, es mehren sich
aber die Zeichen, daBl es in der jiingeren geologischen Vergangenheit zum Teil erhebliche
Variationen der Einschlagsrate in Erdndhe gegeben hat. Diese Variationen werden durch die
Untersuchung der Bestrahlungsalter der Meteorite verschiedener mineralogischer Klassen auf
Kollisionsereignisse im Hauptgiirtel der Kleinplaneten zurtickgefiihrt. [39-142ff.] Von diesen
Ereignissen rithren einige Asteroidenfamilien her, die nach ihren extrem &hnlichen Bahnen und
spektralen Eingenschaften in Familien zusammengefa3t werden, und deren erste 1918 vom
japanischen Astronomen Hirayama entdeckt wurde. Das Alter der meisten Hirayama-Familien ist
schwer datierbar. (243) Ida, die 1993 von der Sonde Galileo photographiert wurde, gehort der
Koronis-Familie an, die 55 Korper tiber 13 km Durchmesser umfaflt, und hat eine etwa 1.5
Milliarden Jahre alte Oberfliche. Das Alter der Karin-Familie wurde durch Riickrechnung der
Bahnen auf nur 5.8 Millionen Jahre bestimmt. Kollisionsmodellen nach zerschlug ein nur 3 km
grofler Asteroid mit 5 km/s Relativgeschwindigkeit den etwa 25 km groBBen Mutterkorper dieser
mindestens 39 Objekte, deren grofites mit etwa der halben Ursprungsmasse (832) Karin ist. Ein im
Infraroten nachweisbares Staubband entstand wahrscheinlich infolge dieses Ereignisses. [75] Es ist
danach moglich, daBl wir in einer Zeit mit einer gegeniiber dem Mittel der letzten etwa drei
Milliarden Jahre deutlich erhohten Einschlagshaufigkeit leben, womit Schéitzungen der
Einschlagsrate nach Proben der Mondoberflache deutlich zu niedrig sind. AuBerdem kann aus der
Kraterzdhlung allein nicht auf den verursachenden Anteil der Kleinplaneten und Kometen
geschlossen werden, da die Kratergrof3e nur von der explosiv freigesetzten Energie abhangt.

Daher werden mittlere Einschlagsintervalle tiblicherweise aus einer wie oben erldutert geschitzten
NEO-Population ermittelt, indem geeignete Annahmen tiber Material, Porositit und Dichte gemacht
werden, die zur Einschlagsenergie fithren. In so ermittelten Intervallen sind daher alle mdglichen
Unsicherheiten tiber die Eigenschaften von NEO akkumuliert. Die folgende Tabelle zeigt die sehr
detaillierte Aufstellung von mittleren Einschlagsintervallen nach [37] von 1997 mit erganzenden
Werten anderer Untersuchungen. Zusitzlich zur dort aufgefiihrten Energie ist der
Aquivalentdurchmesser fiir die dort meist angenommenen, relativ hohen Werte p = 2000 kg/m?, v =
25000 m/s angegeben. Dieser Aquivalentdurchmesser kann schon mit den in [37] angegebenen
Werten um den Faktor 4.6 variieren, da die volumenspezifische Energie Ekinsp,v = 2pv? praktisch
etwa um den Faktor 100 variiert. Mit den fiir NEA zu erwartenden Dichten von etwa 1000 bis zu
7800 kg/m? und Einschlagsgeschwindigkeiten von 11 bis 40 km/s wird Ekin,sp,v = 6E10..12 J/m?. Mit
den angegebenen Werten fiir Kometen und ihre exzentrischen Umlaufbahnen, also Dichten von
unter 200 bis 2500 kg/m?, bzw. Relativgeschwindigkeiten von 11 bis 73 km/s wird Ekinsp,v =
1.25E10...6.78E12 J/m?, variiert also nach [37] um den Faktor 1725. Hier gewéhlt wurde der beide
Bereiche vertretende Wert Ekinsp,v = 6.25E11 J/m?. [37-44] Unter den zum Vergleich angefiihrten
Werten anderer Untersuchungen ist besonders die von Phil Bland und Natalia Artemieva zu
beachten: Fir Korper von 200 m streuen die Werte des in dritten Untersuchungen ermittelten
Einschlagsintervalles um den Faktor 64. Wesentlicher Grund dafiir ist, da8 die Luftdetonationen
solcher relativ kleiner Korper am Boden zwar groBe Verheerungen anrichten, jedoch kaum in
geologischen Zeitraumen bleibende Spuren hinterlassen. Dies spricht fiir eine gegentiber [37] 1.6-
bis 2.25-fache hohere Einschlagsrate in diesem Bereich des Groenspektrums. [74]
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Energieinhalt, Energie- Aquivalent- Intervall, a mit dem Ereignis nach [37] verbundene

Angabe
Sterilisation
K/T-Wende
1 PtTNT
100 TtTNT
1 TtTNT
100 GtTNT
16 GtTNT
10 GtTNT
8 GtTNT
>1GtTNT
1 GtTNT

1 GtTNT
635 MtTNT
635 MtTNT
103 MtTNT
100 MtTNT

83 MtTNT

27 MtTNT
>20MtTNT
>IMtTNT
>100 ktTNT
10...20 ktTNT
10 ktTNT

< -20mag
1..20 ktTNT

.~12 ktTNT
Masse 1t

inhalt,] @ n.[37], m

1E27 °) (200000)

4.1E24
4.1E23
4.1E21
4.1E20
6.6E19
4.1E19
3.3E19
>4.1E18
4.1E18

4.1E18
2.6E18
2.6E18
4.2E17
4.1E17
3.4E17
1.1IE17
>8.3E16
>4.1E15
>4.1E14
4..8E13
4.1E13

~4E13
[37-87]

..~5E13
3.1E11

N (>12407)

23273
10802
2327
1080
586
501
465
>233

233
233
%200
%200
109

108

102

70

>63

>23

>11

Anmerkungen s. folgende Seite

Nebenumstande
v =50 km/s °) ; Biosphére total - 3.87 Ga ?)
100000000 Tiere > 25 kg Lebendgew. total - 160 Ma ?)
100000000 extremes globales Massensterben der Arten
~10000000 globales Massensterben der Arten
800000 sichere globale Zivilisationsvernichtung
250000
200000
70000 mogliche globale Zivilisationsvernichtung
66667
10000

8000 ...10000 typischer Tsunami-Einschlag; kleinste
...12000 photographisch sichtbare NEO [37-78,209]

63000 £ 8000 normiert 960+£120 NEO H < 18 mag [63-18]
160000 bildet lange nachweisbaren Krater [74]
2500 Luftexplosion ohne bleibenden Krater [74]
~2000 Scenario H, detaillierte Effekte [37-195ff.]
1500 ...2000
1400 Scenario H, detaillierte Effekte [37-195ff.]
700 Scenario H, detaillierte Effekte [37-195ff.]
500...1000 und >100k Tote; 360 p.a. in 100*100 a 2)
~10
~1
0.08 DSP BMEWS
0.1 Spaceguard

0.5 ... 1 nur tiber US-Metropolen; vergleichbar nach
[37-87] mit v =15 km/s: 15...80 m

0.04 DSP BMEWS weltweit, 250 / 10 a [65-23]
0.01 [65-8f]

Tabelle 2.16 - Mittlere Einschlagsintervalle fiir bestimmte Energiefreisetzungen
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[37-8,74,78,1131.,124,1841t.,2021f.,208] - dort verwendet 100 MtTNT = Aquivalent—@ 100 m =
%pv? =T7.85E11 kgm/s* = 74 km/s, 287 kg/m® ... 14 km/s, 7800 kg/m?* - °) Globale Sterilisation der
Biosphire: mindestens ein Kometenkern 200km, 50 km/s, da keine NEA >5 km, NEC >10 km, p =
200 kg/m*® angenommen, nach [37-114] - ') K/T-Ereignis Mindestvolumen 1000 km?* fiir die
berichteten Durchmesser des Chicxulub-Kraters von 180 bis >300 km [37-113] - 2) mittlerer

Opferbeitrag p.a. Uber Intervall bzw. Szenariolaufzeit nach [37], a - *) nach Durchmesserangabe in
[74] (11/2003)

zu Tabelle 2.16 - Mittlere Einschlagsintervalle fiir bestimmte Energiefreisetzungen

Einigermallen sichere Angaben zur NEO-Population kénnen durch teleskopische Beobachtung nur

fiir den Anteil heller als etwa H = 18 mag gemacht werden, da kleinere oder dunklere Objekte
schwer in groferer Entfernung aufzufassen sind, und zu selten in ausreichende Erdnéhe gelangen,
als daB eine so groBe Zahl beobachtet wiirde, daf sie eine Uberpriifung der Populationsschitzungen
erlauben wiirde. Die Menge extrem haufiger, sehr kleiner Objekte kann mit Beobachtungen von
Boliden in der Erdatmosphire und Einschlagsfeuerbéllen auf dem Mond iiberpriift werden. Bei
Objekten von weniger als etwa ein bis fiinf Meter Durchmesser treten solche Erscheinungen héaufig
genug auf und sind intensiv genug, um mit Satelliten zur Raketenfrithwarnung an der Erde und mit
Videoteleskopen am Mond wahrgenommen zu werden. [37-80f.][76] Sogar fiir Raumsonden wird
diese Beobachtungsmethode zur Feststellung der lokalen Impakthaufigkeit vorgeschlagen. Die mit
der Ausstattung der Sonde New Horizons sichtbaren Direkttreffer von Kleinkorpern des
Kuipergiirtels auf dem Zwergplaneten Pluto, einem fiir diesen Zweck als faktisch atmosphérelos
anzusehenden Korper, sind haufig genug, um im Zuge der Mission durch die Beobachtung der
Nachtseite untersucht zu werden. [48-8711f.]

An groBen Einschlagen wurden bisher nur zwei Ereignisse beobachtet:

Gervase of Canterbury berichtet iiber eine am 25.06.1178 von mehreren Personen gemachte
Beobachtung, die die typischen Merkmale eines GrofBeinschlages auf dem Mond umfafit [37-
50f.][29-105f.]. Es ist sehr wahrscheinlich, dal an diesem Tag der Krater Giordano Bruno
geschlagen wurde. Nach photogeologischen Untersuchungen handelt es sich dabei um den jlingsten
groBen Krater auf dem Mond. Mit 20 km Durchmesser entspricht er einer Energiefreisetzung von
etwa 120 GtTNT, oder einem Einschlag von 2 km?® massivem Stein bei 14 km/s typischer
Einschlagsgeschwindigkeit fiir ein Objekt des mit dem Kometen Encke verbundenen
Tauridenkomplexes, der um dieses Datum im Jahr besonders aktiv ist, und im 12. Jahrhundert
generell eine stark erhohte Aktivitat mit vielen Feuerballen zeigte. Ein solcher Einschlag ist auf der
Erde durch ihre hohere Fliche und Masse etwa zwanzig mal haufiger als auf dem Mond; s. Tab.
2.13.

Der zweite beobachtete GroBeinschlag ist der des fragmentierten Kometen Shoemaker-Levy 9 auf
dem Jupiter im Juli 1994, der trotz der fast zweitausendfachen Entfernung ebenfalls von der Erde
aus sichtbar war. [40][41] Dieser Korper scheint ein sich durch gasfreie Staubemission
kometendhnlich verhaltender Korper aus Asteroidenmaterial gewesen zu sein. Bei einem fritheren
Vorbeigang an Jupiter im Jahre 1992 war er in mehrere Fragmente zerbrochen, die bei einem
angenommenen Anfangsdurchmesser von wenigen Kilometern etwa hundert bis zweihundert Meter
grof} waren.
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Es besteht also eine wesentliche Liicke in der Uberpriifbarkeit von Populationsschitzungen bei
Objekten zwischen einigen zehn und einigen hundert Metern, wobei die Unsicherheit zu kleineren
und grofleren Korpern hin nur langsam abnimmt. Besonders unsicher sind Schiatzungen in diesem
Bereich neben den Effekten durch nicht kraterbildende Luftexplosionen auch deshalb, da Einheiten
von etwa 150 m Durchmesser die groBten festen Asteroiden zu sein scheinen, wie man an
Beobachtungen der Rotationsperiode feststellen kann. AuBler einem bisher bekannten Ausnahmefall
rotieren grofere Asteroiden tliber etwa 200 m Durchmesser nie schneller als es ihr gravitativer
Zusammenhalt erlaubt. Alle bisher untersuchten kleineren Asteroiden dagegen rotieren immer, und
oft sehr viel schneller als der Grenzwert fiir festigkeitslose Aggregate von P = 2.1 h, miissen also
massiv oder zumindest monolithisch-pords sein, da sie nur von ihrer eigenen Materialfestigkeit
zusammengehalten werden konnen. Nur der etwa 0.7 km grof3e, mit einem Achsenverhaltnis von
1.4 deutlich ovale Amor-Asteroid 2001 OE84 rotiert mit einer Periode von 29 Minuten schneller als
der Grenzwert. [48-743ff.] Dies und der Anteil extrem ellipsoider, kontaktbinidrer und binarer
Asteroiden unter den NEA deutet darauf hin, dafl Korper grofer als etwa 150 m gewissenmallen
lockere Schutthaufen (engl. rubble pile) darstellen. Sie bestehen aus Elementen jeder Grofle
zwischen Staubkornern und etwa 150 m mittlerem Durchmesser, die nur von ihrer eigenen
Schwerkraft zusammengehalten werden. Ein derartiges Objekt kann sich bei duBeren Einfliissen
flexibel wie eine lockere Gerdllpackung oder auch wie ein nahezu kontinuumsartiges Fluid
verhalten. Modellierungen zeigen, da3 Objekte unter dhnlichen Einfliissen wie Shoemaker-Levy 9
sich in eine Tropfenkette aufspalten [58-310] oder den durch eine nahe Planetenbegegnung
aufgezwungenen Drehimpuls durch Abspaltung eines Tropfens reduzieren, der dann zu einem
Mond oder Binarpartner wird. [7-61][48-7371f.] Ein optisch eindrucksvoller Beleg fiir diese Theorie
sind die Aufnahmen des PHA (25143) Itokawa von der Sonde Hayabusa aus. [77] Ein weiterer
Hinweis auf die Richtigkeit dieser Annahme ist die geringe Dichte vieler Kleinkorper, die nur durch
eine z.T. sehr hohe Porositit erklarbar ist. AuBerdem zerbrach Shoemaker-Levy 9 in Bruchstiicke
gerade der fiir dieses Modell zu erwartenden GroBe. Nur mit einer bestimmten Kombination aus
Porositat und Dichte - 600 kg/m? - ergibt sich in Simulationen das beobachtete Bruchverhalten und
die folgende »Tropfenbildung«. Ahnliche Bruchstiicke erzeugen viele (echte) Kometen, wenn sie
gelegentlich unter dem EinfluB der intensiven Sonnenstrahlung im inneren Sonnensystem
zerbrechen. [60][78] Eine groBe Menge von Kometen mufl zerbrechen, da sonst eine wesentlich
hohere Anzahl inaktiver Kerne zu beobachten sein miifite. Sie stellen daher als Kometen einen sehr
kleinen Teil des FEinschlagrisikos [63-10f.], jedoch ist das Verhalten ihrer kleinen Triimmer
unbekannt. Die Beobachtung der vom Kometen 1P/Halley stammenden Meteore des n-Aquariden-
Meteorstromes zeigt Dichten der Staubpartikel von 10 (!) bis 1000 kg/m?, und alle von 1P/Halley
erzeugten Strome haben eine mittlere Dichte der Teilchen von 250 kg/m?®. Einzelne Teilchen, die
vom Staubdetektor auf der Sonde Giotto gemessen wurden, hatten Dichten von 100 bis 4000 (!)
kg/m3, im Grofenbereich von 1E-19 kg bis 1.1E-6 kg Masse bzw. 0.1 um bis 1.3 mm Durchmesser.
Die dichtesten Teilchen diirften dichten Silikaten entsprechen, die mindestens einen erheblichen
Teil der nichtfliichtigen Masse stellen, aus der die Staubteilchen ausschlielich bestehen, da sie bei
der Verdampfung der fliichtigen Anteile des Kerns in die intensive Sonnenstrahlung transportiert
wurden. Die geringsten Dichten deuten somit auf eine Porositat von bis zu 99.75 % hin. Wieviel der
Hohlrdaume zuvor von fliichtigen Substanzen gefiillt war, ist unbekannt. Insgesamt maflen die
Staubinstrumente der Sonde einige hundert Milligramm Staub, woraus eine Produktionsrate von
6...10E3 kg/s abgeschatzt wurde. Die Dichte des Kerns wurde mit Giotto auf 100 bis 300 kg/m?
abgeschatzt, womit die Porositit selbst bei hohem Wasseranteil um 90 % liegen konnte, mindestens
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aber bei etwa 70 %. [79] Dieser Wert ergibt sich auch aus Modellen zur Bildung der Planetesimale
aus Staubpartikeln im frithen Sonnensystem. Staubagglomerate aus der protoplanetaren
Bildungsphase weisen danach mindestens (!) 85 % Porositit auf, also weniger als 15 %
Feststoffvolumenanteil und -dichte, sind aber durch van-der-Waals-Haftung mechanisch erstaunlich
stabil, wie in Versuchen mit kiinstlich agglomerierten Staubkuchen gezeigt werden konnte.
Moglicherweise haben auch die spater durch Einschlagsauswiirfe gebildeten Staubdecken auf
Asteroidenoberflaichen durch die geringe Schwerkraft dhnliche Eigenschaften. Spéter kann
StoBkompaktion durch Kollisionen im solaren Urnebel mit den dort maximal moglichen
Geschwindigkeiten von etwa 50 m/s die urspriinglich sehr pordsen Agglomerate hochstens auf eine
Mindestporositit von 65 % verdichtet haben. Dies palit zur Zerbrechlichkeit von Sungrazer-
Kometen und zu den mit Raumsonden ermittelten Kometenkerndichten. [2][80] Ein weiterer
deutlicher Hinweis auf das Zutreffen des »rubble pile«-Modells ist, dal feste Korper die
anzunehmenden Einschlagsraten und -intensititen im Hauptgiirtel der Kleinplaneten nicht
tiberstehen konnen ohne zertrimmert und zerstreut zu werden, da nur lockere, pordse Korper die
grofiten auftretenden Energien ohne Zerstreuung der Triimmerstiicke tiberstehen. Sie konnen durch
ihre Porositit und fluidartige Flexibilitait wesentlich mehr Energie absorbieren, die dann nicht zur
Zerstreuung von Trimmern aus dem Schwerefeld der Kollisionspartner heraus zur Verfiigung steht.
Zertrimmerte »rubble piles« sind also das unvermeidbare Resultat der hohen Kollisionsrate in
Kleinplanetengiirteln, und sie sind die notwendige Voraussetzung fiir das Weiterbestehen eines der
Kollisionspartner. [63-66fT.]

Der GroBenbereich dieser Bruchstiicke vormals fester Korper und der vermuteten massiven
Subeinheiten groflerer NEA ist aber gerade die Klasse von Kleinkorpern, die in der Kombination
von Haufigkeit und Auswirkung ihrer Einschlage sowie Entdeck- und Katalogisierbarkeit ihrer
vollstandigen Population die grofite Bedrohung darstellt.

2.3. Auswirkungen des Einschags eines kleinen Korpers auf der Erde

Wie bereits erwahnt ist die Hauptwirkung des Einschlages eines Kleinkorpers des Sonnensystems
auf einem anderen Himmelskorper eine explosive Freisetzung der in ihm enthaltenen kinetischen
Energie, die sich in seiner Masse und seiner momentanen Relativgeschwindigkeit griindet. Da alle
die Erde betreffenden moglichen Einschlagsgeschwindigkeiten weit tiber der Schallgeschwindigkeit
in jedem beteiligten Material liegen, verhalten sich alle Materialien wahrend der Prozesse bei einem
Einschlag wie Fluide, die von StoBwellen beeinflult werden. Dies gilt auch fiir die Atmosphiare und
Wasserkorper wie die Ozeane. Langsamere Prozesse, die der explosiven Energiefreisetzung folgen,
sind auf der Erde von der Schwerkraft dominiert, werden aber von Materialeigenschaften
wesentlich beeinfluft, so dal Luftdetonationen, Ozeaneinschldage und kraterbildende Einschlage auf
dem Land und ihre Auswurfmassen sich jeweils sehr unterschiedlich verhalten

Den schnellen Prozessen gemeinsam ist das Verhalten als Explosion, die von einem im Verhéltnis
zum Wirkbereich sehr kleinen Volumen ausgeht. Hieriiber liegen aus der langen Geschichte der
konventionellen, und besonders der nuklearen Explosivstoffe umfangreiche technische Erfahrungen
vor. Die Explosionseffekte im Wirkbereich sind mindestens ebenso gut dokumentiert. Es bietet sich
daher an, die bereits angegebenen Energien in den Kontext dieser Erfahrungen zu stellen, und in der
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folgenden Tabelle mit einigen mit technischen Mitteln herbeigefithrten Explosionen zu vergleichen.

Ereignis, Jahr Energie Detonations- Maximal- Optimal- Bemerkung
hohe, m ii.G. hohe, m  hohe, m

Halifax, 1917 3 ktTNT groBte konventionelle Explo-

0 sion (Munitionsfrachter)
Alamogordo °) 18 ktTNT 20 Turmdetonation, 1. Atomtest
Hiroshima, 1945 ©) 12.5ktTNT 580 Detonationshohe sub-optimal
Nagasaki, 1945 °) 19 ktTNT 469 Detonationshohe sub-optimal
frithe Atomtests 1 MtTNT 7000 2500 moderne Waffen < 1 MtTNT
grofler Atomtest 10 MtTNT 13000 4700 grofBte einsetzbare Waffen
Tunguska, 1908  15+5 MtTNT 7000 nahezu optimale Deton.hohe
Canyon Diablo 15 MtTNT 0 Meteor Crater, Arizona
RDS 30.10.1961 ') 58 MtTNT 4000 grofiter Atomtest, m=27t")
Krakatau, 1883  ~100 MtTNT 0 grofite moderne Eruption
RDS, 1961 100 MtTNT 29000 10450 groBte hergestellte Waffe ')
Santorin, antik ~1 GtTNT 0 grofte historische Eruption

°) auch [81][82], offiziell...max. Schéitzung: 19...21, 15...16, bzw. 21...23 ktTNT - ') nach [37];
sowjetisch: 50 MtTNT, U.S.: 57 MtTNT, bis zu 62 MtTNT genannt; von 100...150 MtTNT
gedrosselt durch den Ersatz des Uran-Fissionsmantels (»secondary tamper«) durch Blei [25]

Tabelle 2.17 - Vergleich natiirlicher Explosionen in moderner Zeit mit technischen Explosionen

Einschlige in die Ozeane oder auf Land setzen den Hauptteil ihrer Energie beim Auftreffen auf das
jeweilige Medium frei, und ein Grofteil der Energie wird im jeweiligen Medium deponiert.
Landeinschldge fithren zur Kraterbildung mit entsprechenden Auswurfdecken, wobei ein Vielfaches
der Impaktormasse bewegt wird, und zu heftigen Erdbeben durch die EinschlagsstoBwelle. Der
Durchmesser Dkrater des Kraters kann nach [83] mit der Einschlagsenergie abgeschétzt werden zu

Dxrater = Ckrater * EA(1/34) ,

wobei Ckrater vom resultierenden Kraterdurchmesser abhéngt, da es bei je nach Grundgestein etwa 3
km groBen Kratern zu einem flieBenden Ubergang von einfachen Schiisselformen wie dem Meteor
Crater (Canyon Diablo) zu Kratern mit Zentralberg wie dem Steinheimer Becken oder dem
Nordlinger Ries kommt. Es gilt fiir Krater auf der Erde

Ckrater = 0.014415 m/(JN(1/3.4))  fiir D < 3 km,
Ckrater = 0.018739 m/(JA(1/3.4))  fiir D > 3 km.
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Es 1aBt sich aus der GroBe des Kraters also die des Impaktors berechnen, wenn man geeignete
Angaben fiir die Dichte p und die Einschlagsgeschwindigkeit v machen kann, z.B. aus der
Untersuchung von Ablationsriickstdnden des eingeschlagenen Objektes. Der Durchmesser & des
Impaktors ergibt sich dann zu

®:2‘3\/(3'(DKIater/CKrater)A3.4 / (27'CpV2)) .

Mit p = 2500 kg/m?, v = 20000 m/s und E in ktTNT ergibt sich fiir groBe Krater iiber 3 km die
praktische Faustformel

@=2-3Y(2Ek) .

Fir andere Himmelskorper kann man die KratergroBe mit der lokalen Schwerebeschleunigung
skalieren, wobei gilt

DKrater,lokal / DKrater,@ = ( jus / Zlokal )A(l/ 6) .

Die Auswurfdecke breitet sich auf atmospharelosen Korpern in der Regel tiber die gesamte
Oberflache aus, jedoch mit stark mit der Entfernung abnehmender Deckendichte. In einer
Atmosphdre kommt es zur Abbremsung der Auswurfmassen, so daBl sich die Auswurfdecke bei
Einschlagen bis zu einer gewissen Grofle des Einschlages um den Krater konzentriert, auf der Erde
innerhalb weniger Kraterradien Abstand, und entsprechend hoéher ausféllt. Staub, feine

Schmelztropfchen und Brandaschen werden jedoch durch die Atmosphiare global verdriftet und
haben vergleichbare Auswirkungen auf das Klima, wie man sie von extremen Vulkanausbriichen
kennt. Bei sehr grolen Einschlagen verlassen die Auswurfmassen die Atmosphére und verursachen
beim Wiedereintritt eine global verteilte intensive Hitzestrahlung, auch durch Luftdetonationen, wie
im Folgenden beschrieben.

Die Magnitude von bei Landeinschlagen ausgelosten Erdbeben 146t sich aus den mit bekannten
Kernwaffentests abgeleiteten Eichkurven fiir Uberwachungen von Riistungskontrollvertrigen
extrapolieren. In [84] wird eine nach Messungen des britischen Verteidigungsministeriums und des
Lawrence Livermore National Laboratory an einem franzdsischen, vier sowjetischen und 18
amerikanischen Kernwaffentests mit bekannter Sprengkraft zwischen 12.5 ktTNT und 5 MtTNT
geeichte Funktion fiir die Magnitude von Oberflichenwellen, sowie eine mit zwei franzosischen,
fiinf sowjetischen und sieben amerikanischen Tests von 3 ktTNT bis 1 MtTNT geeichte fiir Raum-
oder P-Wellen angegeben. Die Eichkurven sind logarithmische Funktionen der Energie mit der
Grundform

MAGiw = Ciw1 - log(E) + Ciw2 ,
wobei fiir Oberflachenwellen gilt

Corw1 =0.9763 ; Corw2 =-10.1642
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und fir Raum- oder P-Wellen

Crwi1 =0.9620 ; Crw2= -7.8420 fur E<3.3E14J =80 ktTNT
Crwi1 =0.3904 ; Crw2=+0.4497 fir E >3.3E14 J = 80 ktTNT.

Der tatsiachliche Energieinhalt einiger der verwendeten Tests weicht aber von dem so ermittelten
Wert in beide Richtungen um bis zu eine halbe Magnitude ab, moglicherweise je nach geologischer
(Test-)Gelandebeschaffenheit, da die sowjetischen Tests fiir Oberflichenwellen samtlich deutlich
iiber der Eichkurve liegen, fiir Raumwellen aber meist nur knapp darunter. Der jeweiligen erzielten
oder angegebenen Energie nach sind den beiden Kurven jeweils verschiedene Tests zugrundegelegt,
so daB eine systematische Verschiebung nicht sicher ist. Die Magnitudenskala selbst ist
logarithmisch zur Energie der betreffenden Wellenart, also kann die Effizienz der Ankopplung der
Energie an das Gestein um eine GréBenordnung schwanken. Ublicherweise angegeben wird bei
Erdbeben die Oberflachenwellenmagnitude. Die in einem seismischen Ereignis herkommlicher, d.h.
tektonischer, vulkanischer oder montaner Art in Wellenform abgestrahlte Energie wurde nach [85]
und anderen zu

log(E) =4.8 + 1.5 - MAGorw
log(E) = 1.8 + 2.4 - MAGrw

abgeschatzt, womit sich nach der Grundform der Eichkurven die Konstanten wie folgt ergeben:

CoFW,Erdbebenl = 0.6667 ; COFW Erdbeben2 = -3.2
CRW,Erdbebenl = 04167 ) CRW,ErdbebenZ = -075

Die Gesamtenergie eines herkommlichen seismischen Ereignisses ist mindestens um eine bis zwei
GroBenordnungen hoher. Sie ist jedoch schwer abzuschétzen, da sie in hohem MalBle von der
tatsachlichen Bewegung abhingig ist, insbesondere von der Hebung und Senkung der beteiligten
Land- und ggf. Wassermassen. Beispielsweise deponierte das Erdbeben der Stirke 9.0 vom
26.12.2004 etwa 2E18 J in den Oberflachenwellen des Erdbebens, aber ungefahr 1.3E19 J allein im
veranderten Tragheitskoeffizienten der Erde, der ihre Rotationdsauer um 2.68 ps/d énderte, und
1.7E17 J in der meBbaren Verkippung der Erdachse um 0.025 m. In die Hebung der Wassermassen,
die sich dann mit einer Periode von 15 Minuten und Wellenlange von etwa 175 km in drei
Hauptwellen als Weihnachtstsunami ausbreiteten und etwa 300000 Opfer forderten, flossen etwa
2E18 J iiber die gesamte Verschiebungsstrecke, wovon nur knapp 3E17 J auf das zentrale Gebiet
maximaler Verschiebung entfielen. 1.4E18 J wurden durch die Hebung der Kruste aufgezehrt, und
gut 2E18 J in der Reibung der Krustenplatten aneinander. Die kinetische Energie dabei betrug nur
1.5E15 J. Der kleinste Beitrag zu dieser noch nach oben offenen Summe von 2.1E19 J waren etwa
1E9 J fiir den Anrif3 der Bruchflache notiger Oberflaichenenergie. [86]

Wie man leicht sieht, sind grofe explosive Ereignisse spdtestens dann effizienter in der
Auskoppelung seismischer Energie, wenn die gesamte Explosionsenergie iiber etwa 1E13 J fiir
Raumwellen oder gut 3E22 J fiir Oberflachenwellen liegt. Dies entspricht Energidquivalenten von
2.45 ktTNT bzw. 7.5 TtTNT, Aquivalentdurchmessern nach [37] von 3.13 m bzw. 4.56 km, und
Erdbebenmagnituden von 4.67 bzw. 11.8. Die grofiten tektonisch erzeugbaren Erdbeben diirften
Oberflachenwellenmagnituden um 10 erreichen, bzw. bei der selben in Erdbebenwellen dieser Art
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freigesetzten Energie Raumwellenmagnituden von 7.5.

Ozeaneinschlage verursachen massive Tsunami durch den Kollaps des tempordaren Wasserkraters
unter dem SchwerkrafteinfluB der Erde. Das Kratervolumen im Wasser ist dabei durch die
geringere Dichte etwas groBer als im Land, aber da sich die Flutwelle nur zweidimensional
ausbreiten kann, wird die in ihr deponierte Energie viel weiter verteilt. Ein relativ kleiner, auf dem
Land global gesehen relativ ungefdhrlicher Einschlag kann so die Kiisten eines ganzen
Ozeanbeckens verheeren - und die sind die am dichtesten besiedelten Gebiete der Erde.

Die Wellenhohe h in der Entfernung D vom Epizentrum in einem Meeresbecken der Tiefe T 143t
sich nach [87] aus den Ergebnissen von Atomtests im Wasser angeben zu

h = (Cwu - T/D) - EA0.25
mit
Cwsu= 0.031576 m/J"0.25

was nach [88-A82] gut mit numerischen Simulationen von grofen Meereseinschligen
tibereinstimmt.

Die fern des Einschlagsortes durch ihre grofle Wellenldnge kaum bemerkbare Welle steilt sich in
Kistenndhe auf, da dort die Phasengeschwindigkeit mit der Wassertiefe sinkt. Die Wellenldnge ist
kiirzer als bei Erdbeben-Tsunamis, da ihre spektrale Hauptkomponente etwa dem 1.05-fachen des
Temporarkraterdurchmessers entspricht; knapp 20 km fiir einen typischen NEA von 1 km
Durchmesser. Im Tiefwasser ist dies eine Periode von nur etwa 2 Minuten, mit der dann auch die
aufgesteilten Wellenberge auf Land auflaufen. Allerdings umfafBit dieses Wellenpaket eine viel
grofere Anzahl Kdémme als das eines von herkommlichen seismischen Ereignissen ausgeldsten
Tsunami, obwohl es sich in seiner Gesamtlinge bzw. -dauer nicht sehr unterscheidet. Durch die
Konzentration der Wellenenergie bei sinkender Phasengeschwindigkeit erhoht sich die Amplitude,
so dal} je nach Kistenform eine 3 bis 120 mal hohere Welle auflauft als in gleicher Entfernung im
Tiefwasser. Flache gerade Kiisten ergeben die niedrigsten Auflauthéhen, steil eingeschnittene
Buchten oder FluBmiindungen die hochsten. Die Amplitude sinkt mit der Entfernung vom
Einschlagsort, wo der Startwert bis zu 5 km Wellenhohe - die Tiefe der Ozeantiefebenen - betragen
kann. Wegen der kiirzeren Periode der intensivsten Spektralkomponenten der Wellen wird
vermutet, das Impakttsunamis nicht so weit ins Land laufen wie solche von grofen Erdbeben
gleicher Amplitude, aber langerer Periode. Auch sollen schmale, sehr hohe Wellenberge unter ihrer
eigenen Masse auseinanderlaufen. Nachgewiesen ist dies nicht. Es sind aber Tsunamiablagerungen
in 300 m Hohe tiber dem Meer auf der Hawaii-Insel Lanai bekannt. [37-152] Eine detaillierte
Simulation fiir den Einschlag eines dem groBen PHA (29075) 1950 DA éhnlichen Objekts im
Nordatlantik enthilt [89]. Die Auflauthéhen an den lokal als gerade angesehenen, relativ flachen
Kiisten erreichen darin bis zu 140 m in 600 km Entfernung und noch 20 m in etwa 4000 km.

Viel haufiger sind jedoch kleinere Einschlage, die im Mittel auch entsprechend héaufiger in groBBerer
Kiistenndhe stattfinden. Ein Einschlag von 4 GtTNT in ein Ozeanbecken verursacht in 1000 km
Entfernung noch eine 9 m hohe Welle. Einschldge von 100 MtTNT erzeugen zwar nur ein Drittel
der Wellenhohe in gleicher Entfernung, sind aber fiinfmal hiufiger als solche von 1 GtTNT.
Zufillig verteilt auf eine Fliche sind sie damit im Mittel V5 =2.2361 mal niher an einer Kiiste, die
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ebenso viel ofter einer Welle von immerhin (V5)/3 = 0.745-facher Hohe ausgesetzt ist. Unter
Energien von etwa 100 MtTNT gilt dieser Zusammenhang gliicklicherweise nicht mehr, da die
meisten Objekte Luftdetonationen erleiden, bevor sie auf Meereshohe aufschlagen konnen. [37-
62,154f.,202f.]

Fiir Luftdetonationen bedeutsam ist der Zusammenhang von optimaler Hohe hopt, also der Hohe,
aus der die meisten Schiaden am Boden verursacht werden, und der maximalen Hohe hmax, fiir die
noch Schaden im Hypozentrum auf dem Boden durch die Druckwelle verursacht werden konnen. In
der dichteren Erdatmosphére unterhalb von etwa 60 km Hohe gilt

hopt =0.36 hmax .

Wesentlich fir diesen Zusammenhang ist der von der Strahlung der Explosion verursachte
Brandschaden und der durch die sich zunidchst dreidimensional ausbreitende, starke Druckwelle
mechanisch verursachte Schaden. Bei groflen technischen Explosionen sind beide Schadensarten
gut dokumentiert worden. Eine ausfiihrliche Schilderung findet sich in [37] und in den Berichten
der Uberlebenden von Hiroshima und Nagasaki. Zur Entflaimmung der meisten bautechnisch
tiblichen brennbaren Materialien kann ein schlagartiger Energieeintrag von Eftammpunkt = 10 cal/cm?
= 418680 J/m? zur Uberschreitung des Flammpunktes und zur Entziindung angenommen werden.
Schwerer entflammbare, aber generell brennbare Materialien ziinden bei etwa 1.25 MJ/m?. [90] Der
Energieinhalt der brennbaren Materialien tragt dann effektiv zur Einschlagsenergie im
Zerstorungswerk bei, weshalb die Zerstorung mit einer grof3eren Detonationshohe zuniachst wéchst,
obwohl die Druckwellenintensitiat deutlich abnimmt. Ein Anteil von Ardiaiv = 35 bis 60 % der
Gesamtenergie eines solchen nichtnuklearen Feuerballs wird als Warmestrahlung abgegeben, die
wegen der hohen Temperaturen anfangs bis ins weiche Rontgenlicht reichen kann. Der maximale
Brandradius ergibt sich dann zu

TFlammpunkt = \/( Cradiativ * E / 41'CEFlammpunkt ) ,
wobei mit der Albedo des bestrahlten Objektes Aobjekt
Cradiativ = Aradiativ * (1 - Aobjekt) ~ 0.05...0.2

ist. Also ist rriammpunkt bei Totalabsorption bis zu etwa 2.2 km fiir die Hiroshima-Bombe, 150 km fiir
die 57-MtTNT-Bombe von 1961, und knapp 200 km fiir eine Explosion von 100 MtTNT.

Bereits ein geringer Bodenabstand erhoht die Wirkung schon ohne Berticksichtigung der
Strahlungseffekte zusétzlich, ndmlich sobald ab einer verhdltnisméaBig geringen, vom Gelande
abhiangigen Hohe bodennahe Abschattungseffekte der Druckwellenwirkung wegfallen. Hinzu
kommt die Bildung eines Mach-Fules beim Zusammentreffen der direkten und der reflektierten
Druckwelle. Dieser Effekt verstirkt die Druckwelle und steigt bis zu einer bestimmten, vom
benotigten Druck abhédngigen, optimalen Druckwirkungshohe an. In Hohen dartiber 1aBt die
Wirkungsverstarkung schnell nach, da der Winkel zwischen beiden Druckwellen zu grof3 wird beim
Bodenkontakt. Die betroffene Flache F ist tiber der geldndeabhéngigen Abschattungshohe nur von
der Energie E des Ereignisses abhangig, wobei fiir jeweils gleiche Wirkerscheinungen
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gilt, und fiir Gebdudeschiaden
I'Druckwelle = CDruckwelle * 3\/E .

Dabei ist fiir die Schwellen zur maBigen Schadigung ziviler Gebaude, zur Zerstérung der meisten,
bzw. zur volligen Zerstorung stadtischer Bebauung mit Druckwellen von 69, 345, bzw. 1379 hPa

CbDruckwelle = (1 - Aradiativ) -C'=~ 0.018...0.04..0.11 m/ 31/]

anzunehmen. Fiir die obigen Beispiele sind dies 0.67 bzw. 11 km im hochsten Zerstorungsgrad,
und, mit Radien von 4 bzw. 68 km, im geringsten knapp die 40-fache Flache. Lungenschiden sind
ab 700 hPa, Trommelfellrisse ab 220 hPa zu erwarten. Die Halfte der exponierten Trommelfelle
reit zwischen 900 und 1300 hPa.

Mit zunehmender Explosionsenergie wird die Strahlungswirkung immer bedeutsamer, da die
Strahlungsintensitit mit der Entfernung langsamer abnimmt als die Intensitit der Druckwelle.
Verteilt man also bei gleichbleibender spezifischer Energie eine gegebene Energie auf zehn oder
hundert kleinere Explosionen, die ausreichend weit voneinander entfernt sind, so ist von diesen die
2.16- bzw. 4.65-fache Flache bei gleichem Mindestschiddigungsgrad betroffen. Dies bedeutet, daf3
sich die Zertrimmerung eines Impaktors im letzten Moment in unmittelbarer Erdnihe verbietet, da
sich die geschadigte Fliche mindestens vierfach vergroBert, und bis zu zehnfach, wenn das
Zerplatzen der kleineren Triimmer nahe der optimalen Detonationshohe erfolgt. Dies ist der inneren
Festigkeit nach bei den meisten und haufigsten NEA-Materialien der Fall. [37-213] Eine Ausnahme
von dieser Regel konnen relativ kleine Impaktoren sein, die bei einem Einschlag im Ozean einen
massiven Tsunami auslésen konnten, der bei einer Luftdetonation der Triimmer nicht auftritt.

Luftdetonationen erfolgen immer dann, wenn der Staudruck den Impaktor in der Néhe des
Staupunktes mechanisch aufbricht, der Druck also die Festigkeit des Materials liberschreitet. Dieser
Vorgang wiederholt sich sofort kaskadenartig fiir alle Bruchstiicke, bis diese vor ihrer Zersprengung
so rasch abgebremst werden, dafl der kritische Staudruck trotz der ansteigenden Dichte der
Atmosphare nicht mehr erreicht wird. Dies ist bei Bruchstiicken unter 10 cm Grof3e der Fall. Bei
Luftdetonationen, die mit Nuklearexplosionen vergleichbar sind, werden diese Bruchstiicke jedoch
noch im entstehenden Feuerball durch strahlungsbedingte Totalablation zerstort. Dann ist die
gesamte bis hier verbliebene Energie des Impaktors in diesem Feuerball enthalten, der sich von nun
an wie eine technische Explosion mit gleicher Anfangsenergie, Energiedichte und Detonationshohe,
jedoch ohne Radioaktivitat verhalt. Bei der besonders unsicher bestimmten Population der Korper
unter etwa 200 m Durchmesser, die in ihrer Eigenschaft als Bausteine von »rubble-pile«-Asteroiden
wahrscheinlich héufiger als bisher vermutet sind, ist dies die weitaus héufigste Art der
Einschlagsenergieumsetzung. Bis zu 98.5 % der Korper dieser Art vergehen in einer Luftdetonation
nach dem Tunguska-Muster ohne wesentliche, in geologischen Zeitraiumen nachweisbare
Kraterbildung, wenn man die in [74] angegebene Spanne der geschitzten Einschlagsintervalle
zugrunde legt. Es ist auch die nach der am Erdboden an menschlichen Erzeugnissen und Leben
verursachten Zerstorung mit Abstand die wirksamste Umsetzung der Einschlagsenergie auf die
groBBtmogliche Fliache, so dafl der Grofenbereich der Impaktoren von wenigen zehn bis etwa 200 m
Durchmesser in jeder Beziehung tiberproportional wirksam im Gesamtbild der Bedrohungslage ist.
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Typische Berststaudriicke nach [37-84] und die mit ihnen verbundene Bersthohe in der
Erdatmosphare zeigt die folgende Tabelle. [91] Dabei fillt auf, daB3 insbesondere Steinmeteoroide
in Hohen zerbrechen, die im Bereich der optimalen Detonationshohen fiir Multimegatonnen-
Explosionen liegen. Eisen erreichen die Oberflache oft praktisch intakt oder zerbrechen in sehr
geringer Hohe, wie die um den Meteor Crater in Arizona gefundenen Canyon-Diablo-Meteoreisen
oder der Fall Sikhote-Alin zeigen. Dies spricht fiir Berstdriicke von weit iiber 100 MPa,
vergleichbar mit technischen Eisenwerkstoffen. Aus der Zahl der beobachteten Falle von
handstiickgroen Meteoriten mit nachfolgendem Fund einer untersuchbaren Masse kann man
entnechmen, dal3 etwa 4.6 % der Meteoroide Eisen und 1.1 % Stein-Eisen-Meteorite sind. Von
letzteren sind nur zwei Drittel, die Mesosiderite, sehr fest, womit also insgesamt etwa 5.3 %
eisenartig strukturell stark sind. [38-44,51][39-56][92-8] Dies ist der Anteil an den Meteoroiden,
von denen iiberhaupt Fragmente den Erdboden erreichen konnen ohne vom Staudruck vollig
zerstort zu werden. Fiigt man diesen den nach den Spektralklassen der Asteroiden geschatzten
Anteil der sehr zerbrechlichen Meteoroide hinzu, [37-27ff.,37ff.,43,116ff.] so sind nur weniger als
etwa zwei Prozent der auf die Erde treffenden Korper strukturell stark, was mit der in [74]
angegebenen, bereits erwahnten Variationsbreite der geschatzten Einschlagsintervalle gut
tibereinstimmt. Da fiir die selten fallenden Eisenmeteorite auBler dem Nickelgehalt von 5 bis 30 %
keine gemessenen Werte vorliegen und der EinfluB der makroskopischen Struktur der
Widmanstattenschen Figuren im Nickeleisen auf die Festigkeit nicht bekannt ist, wurde die
Dehngrenze und Zugfestigkeit einer einfachen technischen Eisen-Nickel-Legierung fiir einen
oberen Grenzwert angesetzt. [93-1368] Es zeigt sich, dafl die Erdatmosphare auch extrem feste
Eisen gerade noch aufbrechen kann, wenn sie in den exzentrischeren oder geneigteren der NEA-
typischen Bahnen umlaufen.

Meteoroidmaterial ~ typischer h(v=11.1 h(v=15 h(v=25 h(v=40 h(v=73.6

Berstdruck, MPa km/s), km km/s), km km/s), km km/s), km km/s), km
14 Ni 6 - 1.5622 275 ...490 <0 <0 <0.. 4 6..12 15... 20
Stein, maBig fest 1...10 16..31 20..35 26..42 32..49 40.. 59
kohliger Chondrit 0.1..1 30..47 34..52 41..60 48..68 58.. 76
nach Sonnenumlauf- 0.001...0.1 46..81 51..85 59..91 67..96 75..103

bahn kometarisch

Tabelle 2.18 - Bersthohen fiir typische Meteoroidmaterialien in der Erdatmosphare

Wirmeleitung aus der Luftreibungswarme oder StoBwellenstrahlung ist um viele
GroBenordnungen zu langsam bzw. zu schwach, um ein »aufschmelzen« oder »verdampfen« festen
Materials zu bewirken. Dies zeigt sich an gefallenen, handstiickgroBen Meteoriten, die beim
Niedergehen zwar oft heil genug sind, um leicht enziindliches Material zu entflammen, aber
innerhalb von wenigen Minuten aus ihrem Inneren heraus so abkiihlen, daB sich Reif an ihrer
Oberflache niederschldgt. Das Innere bewahrt selbst bei so kleinen Korpern die
Strahlungsgleichgewichtstemperatur in Erdnéhe, die bei etwa -15 °C liegt. Trotzdem kann bereits
die StoBwellenstrahlung des Boliden vor der Luftdetonation am Boden Schaden verursachen, wenn
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der Korper sehr groB3 ist. Die Energie der Druckwelle verliert sich bei kleineren Einschlagen bis
etwa 1 GtTNT schneller als bei Einschlagen im Meer, da sie sich in der etwa eine GroBenordnung
hoheren dichten Atmosphére raumlich Ausbreiten kann, und so ihre Intensitat ~ 1/D? fallt. Erst bei
sehr groBen Einschlagen geht ihre Ausbreitung in eine flichige Ausbreitung iiber, deren Intensitat
wie bei Tsunamis zundchst ~ 1/D abnimmt, und dann immer langsamer, um nach einer Viertel-
Erdumrundung nach dem groften Radius wieder zuzunehmen. Eine solche Druckwelle kann
mefBbar mehrfach die Erde umrunden, so wie die der Tunguska-Explosion 1908 und die Luft- und
Meereswelle des Krakatau-Ausbruches 1883.

Im Gegensatz zu den Vergleichsfillen von Erd- und Seebeben, Vulkanexplosionen und Untersee-
Erdrutschen gibt es fiir die Einschlage kleiner Korper auf der Erde keine obere Grenze.
Vulkanexplosionen vom Mt-St-Helens-Typ sind wohl auf etwa 1 GtTNT begrenzt, bevor sie in
wohl weniger explosive Caldera-Eruptionen iibergehen; Untersee-Erdrutsche finden in der Masse
der labilen Vulkaninselflanken eine obere Grenze #hnlich den groften denkbaren Erd- und
Seebeben an bekannten Bruchsystemen, die maximal die Stirke 9 bis 10 auf der Richter-Skala
erreichen konnen. Der Weihnachts-Tsunami 2004 in Siidostasien wurde von einem Beben der
Starke 9.0 ausgeldst. Die in dieser Welle deponierte Energie von knapp 3E17 J entspricht der eines
von einem typischen NEA von nur etwa 200 m Durchmesser ausgelosten Tsunami, wenn man wie
[89] einen Kopplungsfaktor von nur 0.094 der Gesamtenergie annimmt, sowie p = 2000 kg/m?, v =
25 km/s. [37-62,1541.,2021.][86]

Mit den bereits genannten mittleren Einschlagsintervallen fiir Energien im in der Tabelle 2.17
genannten Bereich erscheint es zunidchst unwahrscheinlich, daBl eine solche Anzahl derart
energiereicher Ereignisse unbemerkt bleibt. Gerade der naheliegende Vergleich mit den sehr
beachteten tberirdischen Atomtests bestitigt dies jedoch. So wurde zum Beispiel der
atmosphérische Test eines Wasserstoffbombenziinders, also einer kleinen Kernspaltungsbombe von
etwa der Stirke der Hiroshima-Bombe, am 25.06.1972 von Beobachtern der Aktionsgruppe
Greenpeace nicht bemerkt, obwohl sie sich nur 20 Seemeilen vom franzosischen Testgeldnde auf
Mururoa entfernt auf einem ruhig liegenden Segelschiff authielten. Die einzige nennenswerte
akustische Storquelle war ein in der Nahe kreisendes propellergetriebenes Patrouillenflugzeug, das
dort zur Uberwachung des Protestschiffes flog. Ein dhnlicher weiterer Test einige Tage spiter
wurde in dhnlicher Entfernung nur unsicher gehort und als »mogliche Detonation« vermerkt.
Hierbei handelte es sich um sehr wachsame Beobachter, die ein derartiges, angekiindigtes Ereignis
erwarteten. [94] Lewis' Recherchen ergaben 22 bestitigte, von ihm im Originaltext zitierte
Beobachtungen grofler Luftdetonationen, trotz dieses in der Wahrnehmung liegenden und anderer,
in der Informationskette wirkender Selektionseffekte. Hunderte meist unbestéitigte Meldungen
wurden zusitzlich zu diesen bestitigten gefunden. Eine Abnahme der Meldungen von
Luftdetonationen ist seit etwa 1960 zu verzeichnen, wohl verursacht durch den Eindruck, es handele
sich um eine Art Fluglarm wie den Uberschallknall militirischer Fluggerite. [37-125fF.]

Ubertragt man modellierte Einschlagshaufigkeiten und -auswirkungen auf die gut bekannte
Besiedelungsstruktur der gesamten Erde wéhrend des 20. Jahrhunderts, so erhdlt man die
Moglichkeit, anhand dieser fiktiven 20. Jahrhunderte typische und mittlere Auswirkungen auf der
Erde fiir unsere Zeit zu ermitteln. Die wesentlichen Ergebnisse einer solchen detaillierten
Untersuchung, die von Lewis iiber einzelne, Zehner- und Hundertergruppen von fiktiven 20.
Jahrhunderten ausgefiihrt wurde, sind in der folgenden Tabelle zusammengefaft. Eine sehr
ausfuhrliche Schilderung von zehn typischen solcher Jahrhundertszenarien und ihrer Wahrnehmung
durch eine der unsrigen dhnliche Offentlichkeit findet sich in [37-184ff.].
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Szenario nach ~ Opferzahlen, 10 mittlere >> 10 Laufe °) mittlere wesentlicher
Lewis [37] Laufe Opferzahl, 10 Opferzahl aus Beitrag zur
Laufe >> 10 Laufen Opferzahl

100-Jahre- >100... >254840 278 Tote p.a. 0...300000 Tote 450 Tote p.a. aus ~1
Szenarien A bis Tote pro Lauf, (27800 Tote pro Lauf, dazu (45000 Tote Ereignis
J[37-1841t.] dazu Verletzte pro Lauf) Verletzte pro Lauf)

100 * 100-Jahre- 720...6170 Tote 2450 Tote p.a. aus sehr
Szenarien [37- p.a., dazu (24.5 Mio. pro grof3en
2021t.] Verletzte Lauf) Ereignissen

Opfer weltweit - °) »mehrere Dutzend Laufe«

Tabelle 2.19 - Opferzahlen fiir typische Einschlagssimulationen abgebildet auf das 20. Jahrhundert

Es sollten, soweit diese Szenarien zutreffen, wenigstens einige Berichte tiber Sach- und
Personenschdden vorliegen. Dies ist der Fall, und Lewis hat von diesen ebenfalls die bestdtigten
Berichte gesammelt, sie einer Primirquellenanalyse unterzogen, um spiter im Informationsfluf3
erfolgte Wertungen auszuschlieen, und 148 Félle aus der Zeit von ca. 1420 v.u.Z. bis 1995 einzeln
und chronologisch aufgefiihrt. [37-176ff.] Ihr Schaden ist in folgender Tabelle nach der Schwere
der Einzelfalle zusammengestellt. [95]
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Schadensfall Fille, Opfer, Falle, Samml. Opfer, Falle,
[371 [37] [39] d.Verf. gesamt gesamt
%)
todlich, bestimmte Opferzahl 11 23 (2) 6 26 13
todlich, unbestimmte Opferzahl, m. Verletzten 5 >>115 1 >>115 6
todlich, bestimmte hohe Opferzahl, m.Verl. 1 >10000 >10000 1
todlich, unbestimmte hohe Opferzahl, m.Verl. 2 >>1000 >>1000 2
Verletzte, bestimmte Opferzahl 12 41 41 12
Verletzte, unbestimmte Opferzahl 2 >>120 >>120 2
Haustier getotet, bestimmte Anzahl 3 3 3 3
Haustier getotet, unbestimmte Anzahl 4 >>20 >>20 4
Haustier getotet, unbestimmte hohe Anzahl 1 >>1000 2 >>1000 3
Haustier verletzt, bestimmte Anzahl 1 1 1 1
Gebaudeschaden, bestimmte Anzahl 74 79 9 79 83
Gebaudeschaden, unbestimmte Anzahl 12 >>60 >>60 12
Gebaudeschaden, unbestimmte hohe Anzahl 3 >>1000 >>1000 3
Flurschaden 10 1 11
anderer Sachschaden 16 16
Menschen knapp verfehlt 20 23 1 1 23 22
insgesamt berichtet 148 2)19 1 168

°) Heide [39] stellt pauschal fest »haben kritischer Untersuchung nicht standgehalten«: 0 Tote, eine
Verletzte, moglicherweise 2 Haustiere getdtet; in Klammern gezahlt: in [37] nicht aufgefiihrte Falle

Tabelle 2.20 - Opfer, Verletzte und Sachschaden durch Meteorite und Luftdetonationen

Die von Heide und Wlotzka angefithrte Annahme von einem nicht notwendigerweise todlichen
Meteoritentreffer auf einen Menschen in den USA im Mittel alle 9300 Jahre [39-67] 14t sich also
wohl nicht halten. Uber den erfaBten Zeitraum von etwa 3415 Jahren sind, mit einiger Unsicherheit
durch die nicht genau bezifferbaren Félle, mindestens 11000 Opfer zu verzeichnen. Dies entspricht
etwa 3.3 Toten pro Jahr in der schriftkundigen Welt. Dominiert wird die Opferzahl durch einen dem
von Jilin im Jahr 1976 ahnlichen, aber Siedlungsgebiet treffenden Steinhagel-Fall in China im Jahre
1490 und die Zerstérung von Orléans und umgebenden Siedlungen im Jahre 580, vermutlich durch
eine Luftdetonation. Die Félle mit einzeln gezahlten Toten ergeben im Mittel einen Toten in 150
Jahren und einen Fall in 310 Jahren im selben Gebiet der Schriftkultur; die mit Verletzten
hinzugerechnet, ergibt sich ein Opfer alle 51 bzw. ein Fall alle 137 Jahre. Die extrem starke
Haufung von Berichten aus jiingerer Zeit deutet auf eine vielfach hohere wirkliche Rate hin.

Im Hinblick auf die Fiktionen der popularen Kultur und die geringe Wahrnehmung tatsachlicher
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Schaden durch vom Himmel fallende, auBleridische Massen sei am Rande bemerkt: Der einzige
belegte Fall, in dem ein irdisches Lebewesen von etwas vom Mars geschossenen getotet wurde, ist
der des am 28.06.1911 in Nakhla, Agypten, vom gleichnamigen Marsmeteoriten erschlagenen
Hundes. [37-174,176][39-67]

Mit den erwahnten Szenarien, besonderen Untersuchungen iiber die Auswirkungen sehr grof3er
Einschldage auf Land und in die Ozeane, sowie Untersuchungen iiber die besonderen Eigenschaften
von Luftdetonationen lassen sich die mittleren personenbezogenen Risiken durch Einschlige von
Kleinkorpern des Sonnensystems angeben. Die folgende Tabelle zeigt eine Zusammenfassung der
errechneten Risiken durch Einschlidge im Vergleich zu anderen Alltagsrisiken mit Todesfolge. Die
USA werden von den meisten Autoren als in letzteren gut dokumentierter Vergleichsraum
verwendet, daher beziehen sich die meisten Angaben auch hier auf sie. Einige Risiken sind von der
Bevolkerungsdichte abhangig und steigen mit ihr. Dazu zéhlt auch das Risiko durch Einschléage, das
aber nicht linear mit der Bevoélkerungsdichte ansteigt. Eine Orientierung hierzu konnen die
weltweiten mittleren Opferzahlen aus Tabelle 2.19 geben.
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Vorfall

Rauchen
Rauchen, aktiv
Autounfall

Mord

Feuer

Rauchen, passiv
SchieBunfall
Stromschlag
NEO-Einschlag
Anisthesieunfall
Flugzeugabsturz
Uberschwemmung
Wirbelsturm
Schlangenbif}
Feuerwerksunfall
Vergiftung

BSE
Meteoritentreffer
RTG 33 kg Pu238
NEO

Gt-Tsunami
Gt-Landeinschlag
Mt-Luftdetonation
Meteoritenschauer

GroBmeteorit

Todesrisiko,
1/ Leben

10
31

100

300

800

1700

2500

5000
10000
10000
20...30000
30000
60000
100000
1000000
3000000

) 15000000
1ES...1E9
5E9

1) 24000

Anmerkungen s. folgende Seite

mittlere
Ereignis-
opferzahl

1
1
1.5

1
~1
100000000

1
<581(..1000)
10..100

Milliarden
Millionen
Millionen
Landkreis
Dorfer, Stadt
Dorf, Stadt

mittlere
Opferzahl

p.a.°)
~500000
~33000

~50000

~600

300...400

(0..)100...200

0.01...0.1
1

1) 3000
1000
500
1000

Bemerkung

nur Deutschland, nur Lungenkrebs

auch 1E-4 iiber 6 Monate = 1/65 ?)

nur Deutschland, nur Lungenkrebs

~ auch Luftverschmutzung (L.A., ?)
100* sichtbarer als 10k Autounfalle

fiir Grof3britannien

weltweit, Handstiickgrofle
weltweit, Absturz d.Sonde Cassini
weltweit ca. 1 /70000...1E6 a
weltweit ca. 1 /3000...30000 a
weltweit ca. 1 /3000...30000 a
weltweit ca. 1/ Jhd.; >>100 km? ?3)
weltweit ca. 1 / Jhd.; meist Stein *)

weltweit ca. 1 / Jhd.; meist NiFe %)

Tabelle 2.21 - Personliches Risiko durch Einschlage im Vergleich mit Alltagsrisiken
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[42-122f.] Aufwand pro Leben in den USA $3...4 Mio. p.a. fiir Zivilschutz, Unfallvorbegung usw.;
[37-20611.][96] - ©) Opfer p.a. nur USA, auBBer anders angemerkt - ') Grady, nach [65-8] - ?) Beck,
Glick, nach [97-29] - 3) Luftdetonation: flichenwirksam durch maBige Bersthohe, meist Stein, auch
Kometenmaterie, meist ohne Einschlag am Boden (Tunguska, 1908); Meteoritenschauer: meist
steiniger Hagel gestreut aus einigen km Bersthohe, auch NiFe (Jilin, 1976); GroBmeteorit: schlagt
intakt oder als wenig gestreuter Schrotschuf3 ein, meist NiFe, auch steinig (Sikhote-Alin, 1947) [37-
208]

zu Tabelle 2.21 - Personliches Risiko durch Einschlage im Vergleich mit Alltagsrisiken

In GroBbritannien gilt ein personliches Risiko von 1 : 100000 p.a., bei der jetzigen mittleren
Lebenserwartung etwa 1 : 1300 Leben nach der obigen Tabelle, als akzeptabel, wenn pro Unfall
weniger als 100 Tote moglich sind. Wenn einer der beiden Werte hoher liegt, miissen besondere
Anstrengungen zur Risikosenkung angegangen werden, z.B. im Katastrophen- oder Zivilschutz
oder in der Transportmittelsicherheit.

Weitere Effekte sind nicht so genau als Risiko fiir Leib, Leben und Sachwerte bezifferbar. So gab

es nach dem Tunguska-Einschlag eine meBbare Abkiihlung der Nordhemisphare der Erde,
vermutlich durch Staub, der in der oberen Atmosphdre deponiert wurde. Sie verursachte auch
diffuses Nachtleuchten um die Zeit des Einschlages, z.B. in England. [42-134][37-51ff.] GroBere
Einschldge noch in der Tunguska-Klasse konnen so schnell die klimatischen Auswirkungen selbst
in dieser Hinsicht sehr wirksamer Vulkanausbriiche, wie z.B. den des Pinatubo, tibertreffen.

Indirekte Schaden umfassen auch den politischen Mifbrauch von Einschlidgen. Die Meteoriten von
Ensisheim 1492 und Ortenau 1671 wurden als gottliche Vorzeichen fiir Kriege gegen Frankreich
und das Osmanische Reich miB3braucht. [39-72] Der Atmospharendurchflug eines Boliden mit einer
potentiellen Einschlagsenergie im ktTNT-Bereich tiber die zentralen USA am 10.08.1972 hatte in
der Zeit des Kalten Krieges schwere Auswirkungen haben konnen. Ein Einschlag wére unweit der
Luftverteidigungszentrale NORAD geschehen, die fast unter der Flugbahn liegt. Auch heute waren
ahnliche Auswirkungen zu befiirchten, wenn ein Einschlag in der Grofle gangiger Atomwaffen in
einem Krisengebiet erfolgte, und er nicht rasch als natiirlich identifiziert werden konnte. [37-86f.]

Der umgekehrte Effekt ist moglich: Arthur C. Clarke beschrieb 1973 in Rendezvous with Rama
einen Impakt, der am 9/11 2077 Padua und Verona zerstort, 600000 Opfer fordert, und so zum
Anlafl des Aufbaus eines Verteidigungsnetzwerkes namens Spaceguard wird. [37-89] Hier hat die
Erkenntnis der Gefahr zumindest eine fiktive Gegenaktion ausgelost, die zu realen Handlungen
inspirieren kann. Eine reale wissenschaftliche Vereinigung wurde nach der fiktiven benannt: die
Spaceguard Foundation.

Auch reale Ungliicke konnen positive Nettoeffekte haben. Von groflen Erdbeben in Kalifornien ist
bekannt, daf} sic in der Summe oft Menschenleben retten, da im durch das Beben reduzierten
StraBBenverkehr die Zahl der dort zu beklagenden Unfalltoten um eine grofBere Zahl abgesunken ist,
als das Beben direkt an Opfern gefordert hat. [37-207] Die unterschiedliche Wahrnehmung beider
Arten von Todesfallen tragt nicht zur Vereinfachung der Lage bei.



2. Bedrohungslage 61

2.4. Komplikation der Lage durch Kommunikation und Entscheidungsprozesse

Die 1990er Jahre wirkten auf die Wahrnehmung des Einschlagsrisikos einerseits durch die
Wiederentdeckung der planetaren Astronomie durch die professionelle Astronomie, Astrogeologie
und Astronautik mit ihren Publikationsmitteln, andererseits durch das Ende des Kalten Krieges und
das besonders offene sicherheitspolitische Klima der ersten Halfte des Jahrzehnts. In den USA
wurden Technologien aus der strategischen Raketenabwehr zumindest eingeschrankt der
Wissenschaft zugénglich gemacht. So entstand ein Umfeld, das die Diskussion wiahrend des bis
nach Hollywood reichenden 6ffentlichen Interesses am Thema bestimmte. [98][99]

Der mit nur 650000 km Erdabstand sehr nahe Vorbeigang des erst dabei am 31.03.1989 entdeckten
(4581) Asclepius 1989 FC, sehr treffend benannt nach dem altgriechischen Gott der Heilkunde,
l16ste in den USA nach entsprechenden Meldungen der Medien intensives Biirgerinteresse an der
vorbeugenden Milderung des mit Asteroiden verbundenen Gesundheitsrisikos aus. Dies geschah in
so ausreichendem Male, daB die Politik aufgeschreckt wurde, und schlieBlich sogar aktiv wurde in
Gestalt der Veranlassung produktiver MaB3inahmen. Dies flihrte 1992 zum Spacewatch Report [42-
126f.], der allerdings aus heutiger Sicht einige schwerwiegende Probleme erzeugte. Zunachst ging
der Auftrag an die primdr an Raumfahrtmissionen interessierte NASA, wo auch Vorbeifliige an
Asteroiden im Rahmen bestehender Missionen ins Auge gefat wurden. Die Teilung in zwei
Arbeitsgruppen erzeugte eine unproduktive Konkurrenz um die moglicherweise zuteilbaren Mittel,
da nun ein Lager primér an Teleskopen auf der Erde und ein anderes an Bekdmpfungstechnologien
im Weltraum interessiert war. Dies trug sowohl zur Streichung der reinen NEA-Mission Clementine
IT bei, als auch dazu, da3 der Plan, ein Netzwerk von mindestens sechs Teleskopen der 2-m-Klasse
zur Erfassung moglichst vieler gefahrlicher Objekte aufzubauen, im Ansatz scheiterte. Stattdessen
wurden mehrere unabhingig voneinander entstehende Beobachtungsprogramme zur Erfassung
wenigstens der gefahrlichen Asteroiden tiber 1 km Durchmesser unterstiitzt.

Nach einer Reihe von Tagungen in den Jahren 2002..2003, deren Ergebnisse bis 2005
veroffentlicht wurden, [48][88][100][101] stehen sich nun demzufolge seit etwa 15 Jahren sehr
unterschiedliche Konzepte gegeniiber. Aufwendige stehende Verteidigungsanlagen im Weltraum
oder Rendezvous- und Lander-Abfangmissionen mit ambitionierten neuen Technologien werben
ebenso um die begrenzte haushaltspolitische Aufmerksamkeit wie Netzwerke von Weitwinkel-
Grofiteleskopen fiir eine moglichst schnelle und tiefe Katalogisierung der Kleinkorper des
Sonnensystems.

Die Hemmschwelle der so durch die Konkurrenz ohne integriertes Gesamtkonzept in die Hohe
getriebenen Entwicklungs- und Betriebskosten beider Ansatze ist ein wesentlicher Grund dafiir, daf3
tiber die ohnehin bestehenden Anlagen hinaus bisher kaum praktische Erfahrung auf dem Gebiet
der koordinierten Verteidigung gesammelt werden konnte. Seit Galileo werden zwar regelmaBig
moglichst nahe Vorbeiflige an Kleinkoérpern des Sonnensystems in die Missionsplanung von
Tiefraumsonden aufgenommen, sie stellen aber gewissermallen einen vorgezogenen Teil der
erweiterten Mission dar, und haben sich den eigentlichen Zielen unterzuordnen. [41-
561t.,77,79,109f.] Eine groBere Freiheit bei der Zielauswahl hatten bisher Technologiemissionen
wie Clementine oder Deep Space One, deren Hauptaufgabe die Erprobung neuer Sensoren bzw.
Antriebssysteme war. Andere Missionen wie NEAR, Hayabusa, Deep Impact oder Rosetta werden
nach einer primér wissenschaftlichen Aufgabenstellung zu denen unter den langer bekannten
Korpern entsandt, die bei gegebenem Budget mit einer moglichst gro3en Instrumentennutzlast
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erreichbar sind. Sie befinden sich daher aber auch in den fiir einen eventuellen Abfangauftrag
bahnmechanisch unkritischsten Regionen, und auf einer sehr genau bekannten Umlaufbahn.

Dies wird bei einem erst zu entdeckenden Impaktor nicht notwendigerweise der Fall sein. Seine
geophysikalischen Eigenschaften werden voraussichtlich zunédchst ebenfalls unbekannt sein, und
auch die Vorbereitungszeit ist moglicherweise nicht in der Art gegeben wie bei einer normalen
wissenschaftlichen Mission. Dabei ist lediglich der genaue Zeitpunkt und Ort eines
Kollisionsereignisses unbekannt, sein eventuelles Auftreten aber ist sicher. Die Wahrscheinlichkeit
einer Kollision in einem gegebenen Zeitraum ist nur von der GroBle des Energieinhaltes abhangig,
und zumindest die untere Grenze dieser Wahrscheinlichkeit kann mittlerweile gut abgeschatzt
werden.

Die bisherige Erfahrung mit der Haushaltspolitik in umstrittenen Forschungs- und
Technologiebereichen lehrt, daB3 in der Freien Welt Investitionen in diese erst nach dem Auftreten
einer Offentlich wahrgenommenen und zweifelsfrei unabwendbaren Notwendigkeit getatigt werden
- abgesehen von privaten Zuwendungen fachlich interessierter vermogender Personen und
freiwilligen Leistungen engagierter Fachleute und Amateure. Da die Uneinigkeit tber die
Prioritaiten bei der Herangehensweise in der Wissenschaft bis iiber das SchlieBen des durch
Filmproduzenten und Wissenschaftsjournalismus gedffneten Aufmerksamkeitsfensters der
Offentlichkeit hinaus anhielt, wird dieser Zustand aller Voraussicht nach auch weiterhin fiir die
Vorbereitung auf einen die Erde bedrohenden Kleinkdrper des Sonnensystems gelten. Wesentlich
verscharft wird dieses Dilemma durch den inzwischen durch die frithere Aktivitat verbreiteten
Eindruck, dal3 bereits koordinierte Anstrengungen unternommen wurden, und die Gefahr damit
erkannt und auch gebannt ist. Dies ist offenkundig nicht der Fall.

Es stellt sich also die Frage, ob eine Verteidigung gegen ein bedrohliches Objekt ganzlich ohne
zweckgebundene Aufwendungen moglich ist, und falls dies nicht der Fall ist, in welchen Bereichen
zusatzliche Anstrengungen zwingend notig sind, welches Ausmal} diese mindestens haben miissen,
und ob sie mit geeigneten existierenden kommerziellen, technischen und wissenschaftlichen
Einrichtungen synergetisch kombiniert werden konnen.
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3. Technische Moglichkeiten

Aus diesem Ansatz folgt, dal nur zum Entdeckungszeitpunkt des Impaktors vorhandene technische
Mittel zur Verfiigung stehen, und die Entdeckung und anfagliche Beobachtung nur mit solchen
geschehen kann. Wegen der zur Verfligung stehenden Informationen und des Erstellungszeitraumes
von [63] wird hier von der Zeitspanne Ende 2002 bis Mitte 2006 ausgegangen, die wenn mdglich
auf die letzten zwei Jahre des jeweiligen Informationssektors begrenzt wird.

3.1. Beobachtungs- und Frithwarnmittel

Die scheinbare Helligkeit H* eines Kleinkorpers kann aus der absoluten Helligkeit H, die zuvor zur

Abschatzung des Durchmessers angegeben wurde, und dem vom Objekt abhédngigen
Neigungsparameter G berechnet werden, wenn die Bahn des Kleinkorpers bekannt ist. Aus der
Bahn ist insbesondere seine momentane Sonnenentfernung rk-© und Erdentfernung rk-e in
Astronomischen Einheiten, sowie der Phasenwinkel B zwischen dem Beobachter auf der Erde und
der Sonne vom beobachteten Objekt aus gesehen zu ermitteln. Es gilt dann

H* =H + 5 log(rk-o-1x-@) - 2.5 log((1-G)-e(-3.33 tan(/2)"0.63) + G-e/(-1.87 tan(3/2)"1.22))

fiir 0° < B < 120°. G liegt in etwa im Bereich 0.09...0.5, wobei einige NEA Werte um 0.09...0.15
belegen. Fiir Kometen gilt der etwas einfachere Zusammenhang

H* =H + 5 log(rk-e) + k log(rk-0©)

mit der allerdings schwer vorhersagbaren, individuellen Aktivitatskonstante k, die meist zwischen 5
und 15 liegt. [102-236f.] Die Oppositonshelligkeit bei = 0 ist die grofite fiir ein Objekt in einer
gegebenen Umlaufbahn erreichbare scheinbare Helligkeit und betrdgt bei kleinen Neigungen
gegeniiber der Erdbahn

H*opp = H + 5 log(rk-0-(1k-0-1)) = H + 5 log(rk-02-1k-0) .

Korper mit exzentrischen Umlaufbahnen haben Oppositionsstellungen in verschiedener Entfernung
von der Sonne und somit auch der Erde, wobei sie in Perihel-Oppositionen entsprechend heller
erscheinen als in Aphel-Oppositionen sind. Der von G und [ abhdngige dritte Term der
vollstandigen Helligkeitsgleichung sei als G' zusammengefafit. Bei 3 = 120° reduziert sich bei
gleichbleibendem Produkt aus Sonnen- und Erdentfernung die Helligkeit fiir G = 0 maximal um G'
= 5.11 mag oder den Faktor 110.7, und mindestens bei G = 1 um G' = 3.96 mag bzw. den Faktor
38.67 gegentiber der Oppositionshelligkeit. Typische Werte sind die der NEA (1862) Apollo,
(2062) Aten und (433) Eros mit G = 0.09, 0.15 bzw. 0.46, und G' =4.94, 4.84 bzw. 4.43 mag.
Entsprechend erhoht sich der erfalbare untere Grenzdurchmesser einer Durchmusterung, eines
automatischen Beobachtungsprogrammes oder einer astronomischen Frithwarneinrichtung, wenn
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abseits der Oppositionsstellung beobachtet werden muf3. Die absolute Helligkeit H eines Objektes
in sonst gleicher Entfernung muB um G' hoéher sein als die eines in Oppositionsstellung
befindlichen, um noch erfalit zu werden. Der bei einer gegebenen Albedo der absoluten Helligkeit
H entsprechende Durchmesser steigt entsprechend an. Je nach G ergibt sich bei f = 120° der 6.2-
bis 10.5-fache untere Grenzdurchmesser gegeniiber dem einer Oppositionsstellung bei ansonsten
gleichen Bedingungen. Die Beobachtung bei groflen Phasenwinkeln findet zudem ndher am
Horizont des Teleskops und ndher an der Ddmmerung statt, wodurch sich zusitzlich
empfindlichkeitsmindernde Einfliisse ergeben.

Dies wird zum Problem, wenn man beachtet, dafl sehr viele Korper so klein sind, daB3 sie auch fiir
empfindliche Teleskope ohnehin nur in Oppositionsstellung sichtbar werden, und dafl die
Umlaufzeiten sehr vieler erdnaher Kleinkérper um die Sonne sehr nahe an der Umlaufzeit der Erde
liegen. Die zwischen zwei gleichartigen relativen Stellungen von Erde und Kleinkdrper liegende
Zeit, die synodische Periode, betragt

tyn=1/(|1/te-1/tx|)

und geht gegen oo, wenn tk gegen te = 1 a geht. Gerade die nach ihren Einschlagsauswirkungen und
ihrer albedobedingt niedrigeren Entdeckbarkeit besonders gefdhrlichen Objekte mit geringer
Relativgeschwindigkeit befinden sich auf der Erdbahn sehr dhnlichen Bahnen. Fiir diese, aber auch
fiir exzentrische Bahnen mit a = 1 AE ergeben sich sehr grofle synodische Perioden von Jahrzehnten
und mehr. Diese Objekte stehen also selten in Opposition und sind entsprechend selten entdeckbar.
Sie gehen zu langeren synodischen Perioden hin in die Klasse der Koorbitalen Objekte tliber. Zu
diesen gehoren fiir die Erde bisher noch nicht nachgewiesene Trojaner, die um die Lagrange-Punkte
L4 und L5 jeweils 60° vor bzw. hinter der Erde auf ihrer Umlaufbahn pendeln, aber auch Objekte,
die auf einer Hufeisenbahn zwischen diesen Lagrange-Punkten wechseln, und sogar als
Quasimonde zeitweise die Erde auf einer sonnendominierten Bahn umkreisen. Die folgende Tabelle
fithrt einige Beispiele auf:
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Objekt Grofle weitere Daten Besonderheit

2002 AA29 50...110 m, immer H* > 19 mag, a Hufeisen-Bahn erdnah alle 95 a,
H24.1 mag =0.994 AE, e =0.013, wechselt zyklisch in eine Erdmond-
1=10°.7, Rotation: P = bahn fiir ca. 50 a alle 1200 a [103];

33 min, Aten monolithisch fest; Radar: & eher klein
1998 UP1 zeitweise Quasisatellit
(54509) 2000 PH5 120 m H=22.6 mag, A=0.1 mit Radar beobachtet, zeitw. Quasisat.
2003 YN107 10...30 m ist 1996-2006 Quasisatellit der Erde,

Hufeisenbahn alle 133 a erdnah vor
1996, alle 60 a nach 2006

JOO2E3 2002 E2 5m H* =16.5 mag wahrscheinlich Saturn S-IVB von
Apollo 12, um 2002 im Erdorbit
[103][104]

(3753) Cruithne  H 15.1 mag a=0.998 AE, e = 1:1-Resonanz mit der Erde [103], aber

1986 TO 0.515,1=19°.8, Aten kein Quasisatellit (e, 1 groB3)

Tabelle 3.1 - Ausgewihlte Objekte mit groBer synodischer Periode

Echte synodischen Perioden um 100 Jahre oder mehr zwischen Oppositionsstellungen sind
denkbar, wenn der betreffende Korper eine Bahn hoher Inklination oder Exzentrizitiat hat.
Quasimonde mit Hufeisen-Ubergangsbahn kommen lediglich in Erdnihe, um dann von der
Erdschwerkraft in ihrer Hufeisenbewegung umgekehrt zu werden, so da3 die nachste Anndherung
von der anderen Erdseite erfolgt, ohne dafl es dazwischen zu einer echten Oppositionsstellung
kommt. Nur in den zyklisch auftretenden Quasimond-Phasen kommt es einmal jahrlich zu einer
echten Opposition. Der quasisynodische Zyklus beim Durchlaufen einer Hufeisenbahn ist also
doppelt so lang wie die in der Tabelle angegebene Pendelperiode, wenn die betrachtete erdnahe
Stellung auf der selben Seite der Erde, d.h. vor oder hinter ihr in Umlaufrichtung, erreicht werden
soll. Sowohl im Falle echter hoher synodischer Perioden als auch bei quasisynodischer Erdnédhe ist
die Beobachtung wegen der geringen Relativgeschwindigkeit iiber verhédltnismaBig ldngere Zeit
kontinuierlich moglich. Allerdings unterliegen die Kleinkérper dann auch einer starken
Beeinflussung durch die Erdschwerkraft, was die Berechnung einer langfristig zuverldssigen Bahn
erschwert.

Mit der beobachtbaren scheinbaren Helligkeit H* lassen sich die mit einem gegebenen Teleskop
auffalbaren Objekte angeben. Die Abschitzung eines Grenzdurchmessers ist statistisch moglich,
jedoch stark von den gewéhlten Himmelsausschnitten abhiangig. Alle in der folgenden Tabelle
aufgefiihrten, im Jahre 2006 aktiv Beobachtungen meldenden Suchprogramme waren zundchst am
Ziel der Spaceguard-Initiative ausgerichtet, bis 2008 mindestens 90 % aller NEO {tiber 1 km
Durchmesser bzw. H < 18 mag zu entdecken.
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Beobach- seit entdeckt Teleskopdaten, Gesichtsfeld, Kamerasensor Auf-  Grenz-
tungsgruppe bis zum 16sung, grofe,
13.07.06 "/Pixel mag
LINEAR 2 Stk. 1 m Cassegrain, (2°)%, 1960-:2560 Pixel, ex- 2.81 ... >19.0
1997 70540 GEODSS; Verfolgungsteleskop 0.5 m 3.67
NEAT 1 m Cassegrain, 1.2°:1.6°, 4096* Pixel, GEODSS 1.05 ...
1995 8438 1.2 m Schmidt, 3 CCDs 40962 Pixel je 3.75° 1.70 21.0
Spacewatch 0.9 m f/3 mod.Newton, 2.9°2, 4 - 4608-2048 Pixel 1.00 21.7
1985 8401 1.8 m 1/2.7 gefalteter Primérfokus, 0.8° rund 1.00 233
LONEOS 1998 3404 0.6 m f/1.8 Schmidt, 3.17°-1.58°, 2 - 2048 Pixel 2.78  19.6
Catalina Sky CSS: 0.68/0.76 m /1.9 Schmidt, 40962 Pixel; 19.5
Surv. / Siding SSS: 0.5 m Schmidt, 4096 Pixel; Verfolgungs- 21.5

Springs SkSv 1988 2613 teleskop 1 m, 0".1 bei 18 mag, 0".5 bei 21.5 mag
Yeung (priv.) 1999 913 Centurion 18" (0.45 m)

Mt Lemmon 1.5 m /2 parabolisch, 4096 Pixel, 1.2°%, 1%
Survey Photometrie bei 19.5 mag; Verfolgungsteleskop
2004 101 fiir CSS/SSS 1.00 225
PAN- 4 -1.83 m, (3°)% 1 GPixel, 30...60 s; vollstandige
STARRS 2006 Durchmusterung mehrmals pro Monat 0.33 24
KLENOT 2002 1.06 m, (33")?, H* = 21.5 mag in 120 s, 10242
Klet'; Tichy, - Pixel; gezielt fiir schnelle Nachsuche H* > 20
Tiché; priv. 2005 mag, t <1 d; meist 19.5 mag < H* <22.0 mag 1.9 22

Tabelle 3.2 - Im Jahre 2006 aktive Beobachtungsprogramme

Bereits 2002 war jedoch absehbar, daB3 dieses Ziel mit den bestehenden Systemen frithestens im
Jahre 20355 erreicht werden kann, und daf3 bis 2008 hochstens etwa 70 % dieser Objekte bekannt
sein werden, wobei ein wesentlicher Teil der Unsicherheit der Gesamtzahl eben in den schwer
entdeckbaren Objekten liegt. Die noch detektierbare Grenzgrofle der scheinbaren Helligkeit hierbei
ist H* = 19 mag mit Teleskopen der 1-m-Klasse. Eine 2002 eingefiihrte Erhohung der Grenzgrof3e
durch groBere Teleskope auf H* =21.5 mag hatte das 90-%-Ziel bis 2008 gerade erreichen konnen,
wenn man von 960£120 NEO mit & > 1 km ausgeht. [63-14ff.] Hierfiir kommen die nun von
einigen Programmen eingefithrten 1.8-m-Teleskope zu spit, jedoch sollen sie die Suche bis herab
zu NEO-Durchmessern von 140 m bzw. H < 22.25 mag erweitern, da inzwischen die besondere
Gefahr durch diese Objekte erkannt wurde. Besonders das ab 200 m Durchmesser stark erhohte
Tsunamirisiko motivierte diese Erweiterung. [63-xii] Das urspriingliche Spaceguard-Programm
wird bis 2008 fortgefiihrt werden, und soll dann gegenwartigen Vorschldgen nach in das tiefere
Suchziel 90 % der NEO mit & > 140 m uberfithrt werden, wofiir man mit Kosten um 400M$
rechnet. Die unmodifizierte Suche ergab bis Januar 2004 lediglich ca. 60% der PHA mit & > 1 km,
wenn man von einer eher niedrigen Gesamtzahl um 1000 NEO mit & > 1 km ausgeht. [67]
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Sowohl bei den bisherigen 1-m-Teleskopen als auch bei den neueren Anlagen liegt die Grenzgrofie

der scheinbaren Helligkeit H* etwa 1.5..3 mag unter der absoluten Helligkeit H der jeweils
definierten 90-%-Schwelle. Die Differenz entspricht der Summe aus dem phasenwinkelabhéngigen
Term G'und dem distanzabhangigen Term in der vollstindigen Helligkeitsgleichung, und erlaubt so
eine Abschitzung des beobachtbaren Raumes. In der ZielgroBe wird also bei konstantem
Distanzprodukt nur bis zu Phasenwinkeln von 3 = 30...90° beobachtet, und in Opposition bei § = 0
in Oppositionsdistanzen von k-0 ~ k- + 1 AE = 2...2.55 AE, was in etwa der inneren Flanke des
Hauptgiirtes entspricht, der sich im Bereich 2.15...3.3 AE ausdehnt. Viele NEO entfernen sich aber
wesentlich weiter von der Sonne, so dal sie nicht in jeder Opposition sichtbar sind.
Leuchtschwichere Objekte sind nur in entsprechend geringeren Entfernungen auffindbar. Eine auf
H < 18 mag ausgerichtete Durchmusterung findet 140-m-Objekte mit H = 22.25 mag in Opposition
nur bis k-6 = 1.47 AE Sonnenentfernung, solche der Tunguska-Klasse mit H = 24 bis in k-6 =
1.25 AE, und Objekte von H = 26 bzw. etwa 25 m Durchmesser, die schwere Multimegatonnen-
Luftdetonationen verursachen konnen, bis in rk-@ =~ 1.113 AE, entsprechend rk-e = 44 LD. Auch
sehr kleine Objekte konnen noch erfa3t werden, solange sie nur der Erde nahe genug kommen. Das
1.8-m-Spacewatch-Teleskop konnte z.B. die Fragmente der kurz vor Brennschlu3 des Feststoff-
Transfermotors STAR 30 BP in drei Teile zerbrochenen, nur metergroen Sonde Contour in
460000 km Entfernung klar erkennbar abbilden. [75]

Mit sinkender absoluter Helligkeit reduziert sich das iiberwachte Volumen erheblich, und ebenso
erhoht sich die Chance, da Kleinkorper in die weiter werdenden systematischen
Beobachtungsliicken fallen, in wetterbedingten Ruhezeiten passieren, oder in allen aufler den
erdnachsten Oppositionen unbemerkt bleiben. Letzteres kommt zur relativ langen synodischen
Umlaufzeit hinzu, die sich dann vervielfacht zu einer effektiven synodischen Periode der Perihel-
oder erdnahen Oppositionen. Als Beispiel mag der Planet Mars dienen, dessen synodische Periode
780 Tage betragt, die seiner perihelnahen Oppositionen jedoch 15...17 Jahre und die der
perihelndachsten Oppositionen sogar 32 Jahre. [64-121] Das Verhaltnis von synodischer und
perihelsynodischer Periode steigt im allgemeinen propotional zur Anzahl der Oppositionsorte auf
der siderisch betrachteten Bahn, ist jedoch auch von ihrer genauen Lage und Dichte abhéngig. Ein
die Erdbahn steil schneidender, sehr kleiner Korper kann z.B. mehrere beobachtbare Oppositionen
haben, wenn er sich gerade auflerhalb des oder der Bahnschnittpunkte befindet; ein
erdbahntangierendes Objekt dagegen dann, wenn es sich knapp auBlerhalb der Erdbahn bewegt. Mit
der Bahninklination und der Tatsache, daB die meisten Beobachtungseinrichtungen auf der
Nordhalbkugel der Erde befinden, konnen sich so sehr komplexe Interferenzmuster der
Beobachtbarkeit ergeben, die bestimmte Gruppen von Kleinkorpern nahezu von der Entdeckung im
Sinne der Spaceguard-Beobachtungsprogramme in einem Zeitraum weniger Jahre ausschlieen. Die
geschitzte Anzahl der NEO basiert aber auch auf einer vermuteten Verteilung der Kleinkdrper im
Raum der wesentlichen Bahnparameter a, e, i, die aus der beobachteten Population und der
simulierten Beobachtbarkeit bestimmter Untergruppen ermittelt wird. Fiir selten beobachtete
Korper, wie z.B. IEO, oder solche mit besonders niedriger Albedo, ergeben sich so zumindest grof3e
Unsicherheiten.

Die Ausstattung mit groBeren Teleskopen und Gruppen aus mehreren Teleskopen kann einige

dieser systematischen Fehler reduzieren. Besonders wirksam wére eine ErschlieBung der
Stidhalbkugel.
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Es bietet sich an, die Ausriistung der automatischen Beobachtungsprogramme mit den modernen
Grofteleskopen der 8...10m-Klasse und dem Hubble Space Telescope zu vergleichen. Die folgende
Tabelle gibt eine Ubersicht ihrer Eigenschaften unter besonderer Beriicksichtigung der getitigten
Kleinkorperbeobachtungen.

Teleskop beobachtete Nebenbedingungen, Teleskopdaten, Auf-  Grenz-
Himmelskorper  Gesichtsfeld, Kamerasensor l6sung, grofe,
"/Pixel mag
CFHT knapp 200 mbA  AO, 1.6pm 0.120
HST FOC (1) Ceres 2.4 m, visuell 0".045, UV 0".030 0.045
HST WFPC2 rund 100 mbA 2.4 m, in 28000 qualititstiberpriiften Bildern °) 23
HST ACS S/200n Un /N4 2.4 m,~1000s; A =0.05, & 10...12 km / 60 km
HST ACS 3 KBO 2.4 m, 15 d; 3 KBO 25...45 km, erwartet 60 29
HST ACS M31-Halosterne 2.4 m,3.5d 31
VLT 1P/Halley, Erd-  3- 8.2 m, 3 Néchte, in 32284 s 20000 Photonen,
distanz 27.26 AE 1.6 s/Ph., 81 Aufn. addiert m. Sternsubtraktion 28.2

VLT Yepun 1hmit AObei 8.2 m;/6.4...51, 73...14" Gesichtsfeld, 1024>
NA(OS)- 2.2um, Leitstern Pixel, 0.11...0.014"/Pix; 4 Kameras 1...2.5, 3

CO(NICA) <14 mag Kameras 2...5 um, Spektren AA/A=200..1000 0.014 25
VLT NACO Stern, 8 mag dito, im Testbetrieb, Seeing 0".5, 1.2um 0.040
VLT NACO Io dito; 2.166um, 230 s; Aufl. 210 km, & 1".2 0.068
VLT NACO Saturn dito; Leitstern Tethys; 1.2/ 1.6um, 24 /20 s 0.070
Hooker-Tel. (3) Juno, 1.1 AE 2.5 m, AO, 4 h; Spektral 500, 700, 833,934 nm  0.080
Keck Io 10 m, AO, nachbearbeitet; 1.2, 1.6, 2.2 pm 0.043
Keck (511) Davida 10 m, AO, Opposition 12/02 (Dist. 1.66 AE) <0.038

[105][106][57][73][107][108][109][110][111][112] - °) 19...23 mag, Entfernungsbestimmung mit
HST-Erdorbit-Parallaxe [73]

Tabelle 3.3 - Leistungsfahigkeit von Grofiteleskopen in der Kleinkdrperbeobachtung

Zunachst fallt besonders die bis zu 9 mag tiefere Grenzgrofle der scheinbaren Helligkeit auf. Dies

ist ein Intensitatsfaktor von fast 4000, der jedoch mit Belichtungszeiten von mehren Stunden bis zu
einigen Tagen (!) erkauft wird, wahrend die automatischen NEO-Suchteleskope Aufnahmen im
Minutentakt anfertigen miissen. Zudem umfaf3t ihr Gesichtsfeld einige Quadratgrad, wahrend die
Grofteleskope selten mehr als eine Quadratbogenminute pro Aufnahme tiberblicken kénnen. Dies
ist in etwa das umgekehrte Verhéltnis, so dall das Produkt aus Belichtungstiefe und Himmelsflache
in etwa gleich ist. Dadurch erfassen die GroBteleskope trotz des kleinen Gesichtsfeldes bei tiefen
Belichtungen viele ansonsten unbeobachtbare Asteroiden, wenn auch iiberwiegend im Hauptgiirtel.
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Mit ihnen konnen z.B. Populationsverteilungen Ttberpriift werden. Durch die langen
Belichtungszeiten ist die Entfernung &hnlich wie bei den automatischen Programmen sofort
abschitzbar: die Bewegung der Erde oder des HST im Orbit erzeugt eine parallaktische
Verschiebung der Kleinkorper vor dem Sternhintergrund, die vermessen werden kann. Allerdings
reduziert die Verschiebung der Objekte auch die Grenzgrofe, so daB das HST kaum noch tiber die
1-m-Klasse der Spaceguard-Teleskope hinausreicht. [73] Die bodengebundenen Teleskope mit 10-
m-Spiegeln wiéren hier im Vorteil, und eine intensivere Nutzung dieses Beifangs durch
standardisierte Extraktion der ansonsten storenden Bahnbogen wire in jedem Fall wiinschenswert.
Wichtig fiir die Beobachtung von NEO und insbesondere die Uberwachung von PHO ist die etwa
30-fach hohere Winkelauflosung der GrofBteleskope und die Fahigkeit, auch dunkle Objekte in
Kilometergrof3e bis ins Aphel zu verfolgen, wenn ihre Position einigermaflen bekannt ist. Durch
beides wird die Prizision von Bahnrechnungen und Positionsvorhersagen verbessert, da die
Position genauer und iiber lingere Zeiten vermessen werden kann. Die typischen Auflésungen der
beiden Teleskoptypen sind in der folgenden Tabelle in Positionsgenauigkeiten in typischen NEO-
Distanzen umgerechnet und um die Werte von Radarmessungen und guter Amateurteleskope
erganzt, die gegenwartig in der Nachverfolgung von PHO eine wichtige Rolle spielen.

Teleskop Teleskopauflosung in rk@e= in rk-e= in rKk-@=  in 1K-e= In ke =
0.10 AE, 0.20AE, 0.50AE, 25AE, 35AE,
km km km km km

0.9mNEO 3".0 217.58 435.16 1088 5439 76153

0.9mNEO 1".0 72.53 145.05 363 1813 25384

1.8 mNEO 0".33 23.93 47.87 120 598 8377

HST, AO 0".05 3.63 7.25 18 91 1269

VLT max. 0".014 1.02 2.03 5 25 355

Arecibo Radialdistanz~10m @>20m @>130m @>800m & >20km
SNR=1°)  vRadial ~ 0.0001 m/s H<26 H<22 H<18

Goldstone, Radialdistanz~10m @ >130 @>800m &> 13km
Arecibo ©)  VRadial ~ 0.0001 m/s mH<22 H<I18 H<12

°) Radaralbedo 0.1, mittlere Deklination fiir den Ort, optimale Bedingungen; SNR: Signal-zu-
Rausch-Verhiltnis; Goldstone SNR = 1 entspricht etwa Arecibo SNR = 30; Abbildungsauflosung
ist ungefahr &/ SNR

Tabelle 3.4 - Ortsauflosung bei verschiedenen Winkelauflosungen und Erddistanzen

Die die Auflosung astronomischer Aufnahmen begrenzende Gréfe ist bei Offnungsdurchmessern
tiber etwa 0.2 m das Seeing, die durch die Luftunruhe bewirkte Bewegung des Abbildes im
Objektiv bzw. auf dem Bildsensor des Teleskops in Zeitskalen von Millisekunden. Gute Standorte
erreichen ein Seeing um 0".5, maBige um 1". Hohere Auflosungen konnen erreicht werden durch
Adaptive Optik (AO), die nahezu beugungsbegrenzte Aufnahmen ermoglicht. Hierbei ist die
theoretische Winkelauflosung & nur von der verwendeten Lichtwellenldnge A und dem
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Offnungsduchmesser der Optik dofmung abhingig und betragt
0=122x1/ dOffnung .

Praktisch wird dieser Wert im nahen Infrarot bei etwas liber 1 um Wellenldnge fast erreicht, wenn
die Randbedingungen gut sind, d.h. ein heller natiirlicher oder ein kiinstlicher Leitstern zur
Messung der zweidimensionalen Luftunruhe vorhanden ist. Weitere Methoden sind die Auswertung
von Reihenaufnahmen, der Vergleich mehrerer Aufnahmen und der Vergleich mit der Verzerrung
von Sternabbildern im selben Bildfeld. Damit kénnen auch Amateuraufnahmen von ausreichend
hellen Objekten problemlos bis zu etwa 0".3...0".4 astrometrisch prazisiert bzw. abbildend geschérft
werden. In [113] wird dies an Aufnahmen eines 0.2-m-Refraktors bei 3 m Brennweite demonstriert.
Die grofiten Amateurteleskope, von denen einige zur NEO-Verfolgung benutzt werden, erreichen
etwa 1 m Optikdurchmesser, sind also vergleichbar mit den Teleskopen der automatischen
Suchprogramme. Beispiele sind das 1.06-m-Teleskop des Klet'-Observatoriums in der
Tschechischen Republik [48-793ff.] und das spaceguard.uk-Teleskop in Wales.

Die in der vorangehenden Tabelle angefiihrten Ortsauflosungen sind dabei als untere Grenze zu
verstehen, da bei einer optischen Aufnahme die tatsichliche Entfernung und relative
Bewegungsrichtung zundchst unbekannt sind. Die mogliche Abweichung der Messung vom
tatsachlichen Ort erhoht sich direkt um den Faktor 1/sin des Winkels der Bahn zur Sichtlinie, und
indirekt hieraus bei der weiteren Bestimmung der Bahn durch die sich aus diesem Ortsfehler
ergebenden Abweichungen. Die berechnete Bahn wird um so besser festgelegt, je mehr MeBBpunkte
vorliegen, um den Fehler statistisch zu verkleinern, und je langer der beobachtete Bahnbogen und
der Beobachtungszeitraum ist, um die Positionsfehler moglichst klein zur vermessenen Strecke zu
werden zu lassen. Trotzdem bleibt in vielen Fallen der durch die fehlende Entfernungsmessung
hervorgerufene Fehleranteil groB.

Ideal komplementiert wird die optisch-photographische Messung des Raumwinkels der Richtung
vom Beobachter zum Objekt und seiner zeitlichen Anderung durch Radarbeobachtungen, die die
Entfernung vom Beobachter zum Objekt und ihre Anderung, also die radiale
Geschwindigkeitskomponente sehr genau messen konnen. Die Reichweite selbst der grofiten
Radarteleskope ist jedoch beschrinkt, da die empfangene Signalintensitdt ~ rk-e”-4 ist. Aullerdem
werden bereits sehr genaue optische Positions- und Bahndaten fiir die Ausrichtung der sehr
schmalen Antennenkeule der Radarteleskope benétigt. Die Zielephemeride mufl genauer als 2
Bogenminute in der Positon und »brauchbar« in der Abschatzung der Dopplerverschiebung des zu
erwartenden Echos sein. [63-38ff.] Zudem ist das Radarteleskop von Arecibo nicht schwenkbar, bis
auf eine gewisse Beweglichkeit des Sekundarspiegels, so dafl der Deklinationsbereich je nach
Beobachtungszeitpunkt im Bereich von -1°...38° wandert, und die Rektaszension tiber die
Erddrehung angesteuert werden muf3. Das Radarteleskop von Goldstone ist schwenkbar, aber auf
Deklinationen > -40°, also den Nordhimmel beschrankt. Zur Asteroidensuche ist Radarastronomie
also dhnlich ungeeignet wie Grofiteleskope, aber ebenfalls sehr hilfreich zur Nachverfolgung von
bereits entdeckten Korpern. Hier kann durch die Kombination optischer und mit Radar erhaltener
Daten bereits in der Entdeckungsopposition die Bahn so genau bestimmt werden wie bei einer rein
optischen Beobachtung nur tber mindestens zwei Oppositionen hinweg. Der resultierende
Positionsfehler zur Wiederauffindung kann um den Faktor 100 und mehr reduziert werden. Fiir gute
optische Beobachtungen ergeben sich Abweichungen im Bereich von Bogenminuten von der
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vorhergesagten Position, fiir gute Radarbeobachtungen jedoch meist unter einer Bogensekunde.
Liegen nur kurze Beobachtungen vor, kdnnen optisch Fehler von einigen Grad entstehen, wahrend
eine hinzugenommene Radarbeobachtung den Fehler unter ein Grad driicken kann. [63-41,44f.]
Dies ist wesentlich, da im April 2004 von 595 bis dahin bekannten PHA 41 % als verloren
eingestuft waren, da die 3o-Abweichung des Zeitpunktes ihrer nichsten Erdanndherung groBer als
+10 Tage (!) war, was einer typischen Winkelabweichung von 90° am Firmament entspricht. Durch
Radarmessungen konnen auch moégliche Erdkollisionen kurzfristig ausgeschlossen werden, da die
grofBeren Unsicherheitsbereiche rein optischer Beobachtungen in der Entdeckungsopposition sehr
oft fiir die niachste Erdbegegnung die Erde umfassen, und Radar gerade im Bereich der PHO-
Definition mit EMoid = rk-emin £ 0.05 AE und H £ 22 mag sehr wirksam in der Prazisierung der
Bahnelemente ist. Die so ermoglichte »negative Vorhersage« [63-53f.] fordert die Konzentration
der vorhandenen Mittel auf eine geringere Zahl potentiell gefahrlicher Objekte. Die Verbesserung
der Positionsangaben von langer optisch beobachteten Objekten ist jedoch eher gering. [63-451f.]

Fiir den Bereich der PHO bis herab zu 140 m Durchmesser, der nach der Erweiterung der
Suchprogramme moglichst vollstindig erfalt werden soll, reicht die Empfindlichkeit und
Flexibilitat der Anlagen in Arecibo und Goldstone fiir Oppositionsfolgebeobachtungen aus. In 0.05
AE Abstand wird noch ein SNR von 300 bzw. 10 erreicht. Nach den in Kapitel 2 geschilderten
Auswirkungen, Populationsdaten und Einschlagsintervallen besteht aber ebenfalls noch ein sehr
groBes Gefahrdungspotenial in noch kleineren Objekten, insbesondere durch die charakteristischen
Wirkungen von Megatonnen-Luftdetonationen. Je nach Zusammensetzung, Beschaffenheit,
Relativgeschwindigkeit, Kollisionsbahn und spezifischer Energie reicht es mindestens herab bis zu
Durchmessern von etwa 15...20 m bzw. H = 25.5...27.5 mit den wahrscheinlichsten Albedo-Dichte-
Kombinationen, teilweise auch noch darunter, z.B. bei festen oder metallischen Korpern. Die
Menge dieser Objekte ist so grof3, das eine bezahlbare Suche nach ihnen praktisch einer dauerhaften
Uberwachung gleichkommt, selbst mit den Mitteln des erweiterten Spaceguard-Zieles. Eine
schnelle Bahnprazisierung mit den vorhandenen Radarteleskopen bis in 0.05 AE Erdabstand ist fiir
diese Objektdurchmesser noch eingeschrankt moglich, da das SNR von Arecibo > 10 ist, und von
Goldstone aus mit SNR ~ 1 in 0.05 AE gerade noch eine Detektion mdglich ist. Arecibo erreicht
SNR ~ 1 fir 20 m groBe Objekte in 0.115 AE Erdentfernung, und entspricht somit in etwa der
Grenze der 0.9-m-Teleskope fiir H = 26 mag im derzeit umgesetzten Spaceguard-Konzept.

Unsicherheiten durch die Beobachtung konnen also in der fiir PHO relevanten Erdnahe auf wenige
bis einige zehn Kilometer reduziert werden durch die Kombination von optischen
Weitwinkelsuchteleskopen und der Nachbeobachtung von nach relativ  einfachen
bewegungsbezogenen Anzeichen des potentiellen Risikos ausgewihlten Objekten durch
hochauflosende GroBteleskope und Radar. Dies ist unter Umstdnden bereits jetzt in der
Entdeckungsopposition mdoglich, wenn das beobachtete Objekt in den Sichtbereich der
Radarteleskope einfliegt, letztere gerade verfiigbar sind, und die Beobachtungsanfrage schnell
genug erstellt, weitergeleitet und bearbeitet werden kann. Im Idealfall kann die Komponente
entlang der Sichtlinie auf einige hundert Meter reduziert werden, also auf oder sogar unter die
Dimensionen der meisten gefahrlichen Objekte. Langere radarunterstiitzte Beobachtungen mit
Interferometrie konnen auch die Komponente senkrecht zur Sichtlinie in diese Grofenordnung
bringen. [63-60]

Damit werden andere Fehlerquellen bestimmend.
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3.1.1. Fehlerquellen in der Bahnvorhersage

Eine langer bekannte Eigenschaft der Kleinkorper ist die Abdrift von Kometen von ihrer reinen
Keplerbahn durch den Schub der von ihnen in Sonnenndhe freigesetzten Gase. Dieser Schubeinfluf3
ist variabel, kurzfristig durch die Aktivitat und langfristig durch die Prazession des Kerns unter dem
EinfluB des kurzzeitig variablen Schubes und der duBeren Schwerkrafteinfliisse. [53] Nicht nur
Kometen unterliegen Einfliissen, die mittelbar oder unmittelbar von der Sonnenstrahlung
hervorgerufen werden. Zudem gibt es Einfliisse auf die Vorhersage der Bahn durch die gewahlte
Methode und Genauigkeit der Bahnrechnung, und solche, die aus der Vielkorpernatur des
Sonnensystems herrithren. Hierbei handelt es sich sowohl um reale Stérungen als auch um solche,
die durch die Auslassung bestimmter Einfliisse in der Berechnung der vorherzusagenden Bahn nur
virtuell entstehen.

Fir den Asteroiden (29075) 1950 DA wurde eine besonders detaillierte Untersuchung
durchgefithrt, da er z.Zt. der einzige groBe PHA mit einer nicht zu vernachldssigenden
Einschlagswahrscheinlichkeit ist. Seine Begegnung mit der Erde am 16.03.2880 tragt eine
Kollisionswahrscheinlichkeit von 1/300. [63-54f.][114] Der etwa 320 m grofle (99942) Apophis
2004 MN4 hat eine besonders nahe Erdbegegnung am 13.04.2029, bei der er von Europa, Afrika
und Asien aus mit bis zu H* = 3 leicht mit dem bloBen Auge zu beobachten ist. Sein geringster
voraussichtlicher Erdabstand von etwa 31400 km unterschreitet die geostationdre Umlaufbahn und
ist der naheste sicher bekannte Vorbeiflug eines Objektes iiber 10 m Durchmesser, bisherige
Einschlage und Atmosphirenpassagen ausgenommen. Aus rein optischen Beobachtungen ergab
sich anfangs eine relativ hohe Kollisionswahrscheinlichkeit fir den 13.04.2036, die aber durch
Nachverfolgung bald auf z.Zt. 2.2E-5 reduziert wurde.

In der folgenden Tabelle sind die Auswirkungen dieser Storquellen nach ihrer Grofe
zusammengefaflit. Zum Vergleich mit technischen Methoden wird fiir tiber die gegebene Zeit
jeweils  entsprechend  wirkende  konstante =~ Beschleunigungen @ und  impulsartige
Geschwindigkeitsanderungen der Betrag angegeben; auflerdem die Zeit, in der eine impulsartig
gegebene bzw. im Mittel konstant akkumulierende Abweichung von der Bahnbewegung um einen
Erdradius anwéchst. Da die dquivalenten Geschwindigkeiten dieser Abweichungen sehr klein sind
gegeniiber den Geschwindigkeiten der Bewegung der Korper auf ihrer Bahn im Sonnensystem als
auch relativ zur Erde, ist die lineare Naherung zuldssig. Dies gilt auch insbesondere fiir die
Betrachtung terminaler Bahnen. [48-8291f.][115]
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Objekt Art der Storung Angegebene  aprift, m/s* Vit torift / Re
GrofBle der m/s
Storung
2P/Encke (1819) spinabhiangige Gasemission AP:-2.77h/P 2.867E-8 49.31d
(Maximum) 1.500
2P/Encke (1977) spinabhiangige Gasemission ~ AP: -8 min/P 1.380E-9  0.072 2.805a
1P/Halley spinabhingige Gasemission ~ AP +4d/P 5.80E-10  0.696 106.01d
(29075) 1950 DA numerischer Integrationsfeher, -9900 kmo.  -2.58E-14 -3.57E-4 565.66 a
64 Bit; fir (29075) 1950 DA -12 min tiber
alle Storungen relativ dazu °) 878 a; !=1.0
(29075) 1950 DA Yarkovsky-Effekt, abhangig  °) -6924 -1.79e-10  -2.474 29.84d
von der Pollage L1152 2.97E-11 0.412 179.35d
(29075) 1950 DA solarer Strahlungsdruck °) -1092 -1.41E-11  -0.390 0.518a
(29075) 1950 DA Unsicherheit der °) -156 -4.02E-12  -0.056 3.626 a
Planetenmassen .+132 3.40E-12 0.047 4.285a
(29075) 1950 DA 61 meistperturbierende mbA  °)  -144 -3.71E-12  -0.052 3.928a
(29075) 1950 DA sonnenbaryzentrische °) +81.0 2.09E-12 6.983 a
relativistische Verschiebung 0.029
(29075) 1950 DA Abplattung der Sonne °) +1.75 4.51E-14 6.25E-4 32323 a
...+4.083 1.05E-13 1.46E-3 138.53 a
(29075) 1950 DA Poynting-Robertson-Effekt °) -2.333 -6.02E-14 -8.34E-4 24242 a
(29075) 1950 DA  solarer Massenverlust °) +1.333 3.44E-14 4.76E-4 42424 a
(29075) 1950 DA galaktische Gezeiteneffekte °) -0.833 -2.15E-14 -2.98E-4 678.79 a
(29075) 1950 DA Galileische Monde °) -0.333 -8.60E-14 -1.19E-4 1697 a
(29075) 1950 DA Solare Partikelstrahlung °) +0.001 2.58E-17 3.57E-7 565.7 ka
(29075) 1950 DA Summe aller Abweichungen  -8236.415... -2.12E-10 -2.943 25.08d
+129.918 3.35E-12 0.046 4.354a
(99942) Apophis  erwarteter Fehlerraum des rk-@: 37822km  2.20E-12 7.94E-4 254.54 a
2004 MN4 erdniachsten Bahnpunktes am  £574km || rk-e
13.04.2029 iiber 22.9 a ') +570km Lrk-®
(1) Ceres Abweichung der heliozentr. +1754" in 2.923E-4 6.0246 d
Lange tiber 9 Jahre ?) 3320d 12.253
Mars solarer Massenverlust b.2880  ©) 85km 2.21E-16 3.07E-6 65882 a

Anmerkungen s. folgende Seite

Tabelle 3.5 - Storeinfliisse auf Kleinkorper und die Vorhersagbarkeit der Bahnbewegung
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°) 878 a, von Radarbeobachtung 2002 bis zur sehr nahen Erdbegegnung am 16.03.2880, 20:11UT;
alle Storungen fiir (29075) 1950 DA relativ zum Integrationsfehler bei 64 bit Rechengenauigkeit
verglichen mit 128 bit Rechengenauigkeit (IEEE floating point) - ') Berechnung vom 17.05.2006 -
2) im August 1990, von oskulierenden Bahnelementen vom 15.07.1981 [102-240f.]

zu Tabelle 3.5 - Storeinfliisse auf Kleinkorper und die Vorhersagbarkeit der Bahnbewegung

(29075) 1950 DA und Apophis sind aufgrund ihrer potentiellen Gefahrlichkeit besonders gut
untersuchte Félle. Fiir eine gewohnliche, aus normalen Bahnrechnungen entstehende Abweichung
ist daher (1) Ceres als Vergleichsfall angegeben. Thre Abweichung zu einer einmal bestimmten
Bahn wichst in einer divergenten Oszillation mit einer Periode von etwa 1500 Tagen. Fiir die von
der Verstarkung durch nahe Planetenvorbeifliige freie Wirkung einer kleinen unidirektionalen
Storungskomponente auf 1950 DA in vergleichbarer Entfernung ist die Wirkung des solaren
Massenverlustes auf die Bahn des Mars angegeben.

Die extrem langfristige Bahnvorhersage fiir 1950 DA ist aber auch in diesem besonders genau
untersuchten Fall nur moglich, weil sich die Bahn in einem komplexen Resonanzzustand mit Erde
und Mars befindet, der sich akkumulierende Abweichungen wieder einfingt und umkehrt.
Tatsdachlich schwingen 10000 mit einer innerhalb des Fehlerbereiches der Beobachtungsdaten
kiinstlich eingefithrten zufalligen Streuung der Bahnparameter gerechnete Losungen vollstindig um
den Schwerpunkt der so erhaltenen Partikelwolke und die nach der Losung mit der hochsten
Wabhrscheinlichkeit erhaltene Position, anstatt sich jeweils selbst, und damit insgesamt die
Partikelwolke weiter linear oder divergent auszubreiten. Die Periode dieser Schwingung betragt
etwa 173 Jahre. Diese Bahnresonanz hélt den Fehlerbereich der Bahnvorhersage trotz mehrerer
naher Planetenbegegnungen an Erde und Mars, die kleine Abweichungen normalerweise stark
verstirken, liber lange Zeit sehr klein, und bemerkenswerterweise in der Groflenordnung der oben
angegebenen Abweichung der Marsbahn. Dies zeigt die resonante Bindung an die Bahnen grofBer
Planeten. Der Wirkungsmechanismus, auf den hier nicht ndher eingegangen werden soll, ist
offenbar eine (1620)-Geographos-Resonanz der mittleren Bewegung, verbunden mit einer
resonanten Riickstellungskraft. Die Entwicklung der Summe der Abweichungen der Bahn und des
in der voranstechenden Tabelle zur Normierung der anderen Fehlerquellen verwendeten
numerischen Integrationsfehlers zeigt die nun folgende Tabelle.
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Datum, an Ereignis Bahnabweichung von numer. Bemerkung
oder bis vorheriger oder Ver- Integra-
gleichsbahnrechnung tionsfehler
23.02.1950 Entdeckung, 1950 DA Bahnbogen 17 d, verloren
31.12.2000 1950 DA=2000 YK66 Wiederentdeckung
Radarbeobachtung +7.9£0.9 km, relativ zu optisch iiber 51
07.03.2001 -3.5+£3.5 mm/s Jahre ermittelter Bahn
10.03.2001 Referenzorbit (#37) 0 0 fiir folgende
10.03.2105 Erde, 0.036316 AE <1 km akkumulierter Fehler
14.03.2641 Erde, 0.015634 AE +200 km Sprung d. Bahnparameter
Erde, 0.033387 AE -58000 km, -67 min *200 km, Fehler oszilliert bis hier
20.03.2809 =0.000761 AE *+14.3 s mit konstanter Amplitude
Erde, 0.033387 AE + 1647000 km, 32 d -8236.415 extrapol. ges. Abw. durch
20.03.2809 +0.000761 AE +26000 km, 30 min +129.918 Storungen, Unsicherheiten
2812 ~0 Abw. steigt u. osz. maBig
20.03.2860 Erde, 0.036918 AE +2600000 km, 50.7 h verstarkt Abw. u. Fehler
2862 ~0 Abw. sinkt und osz. stark
2878 -16000000 km, -13 d max. Abweichung
Erde, 0.001954 AE -14000000 km, -11 d -9900 km, Fehler und Abweichung
16.03.2880 Einschlag 1/306.185 -12 min wachsen stark oszillierend
Erde, 0.001954 AE -81540509 km, -66 d -8236.415 ges. Abweichung durch
16.03.2880 Einschlag 1/306.185 +1286188 km, 1.05d +129.918 Stérungen, Unsicherheiten
> 2880 Erde, < 0.0406 AE, unvorhersagbar, bis Abhéngig von Erdabstand
Positionswinkel ? zu = mehreren AE und passierter Erdseite (!)

Tabelle 3.6 - Referenzbahnbezogene Positionsfehlerentwicklung fiir (29075) 1950 DA

Bemerkenswert ist die nach einer nahen Erdbegegnung im Jahre 2809 gegentiber der Referenzbahn
verstarkte Wirkung der akkumulierten Effekte und das einsetzende moderate Wachstum des
Fehlerbereiches, begleitet von einer Verschiebung der Bahnorte zu einem gegebenen Zeitpunkt um
etwa +6 LD bis zu der nachsten nahen Erdbegegnung im Jahre 2860, und die folgende Umkehr der
Richtung der Bahnabweichung, sowie ihr rascheres Anwachsen. Erst diese Bahnédnderung fiihrt zur
Moglichkeit eines Erdeinschlages, innerhalb von nur 20 Jahren. Der normierte Fehlerbereich steigt
erst durch die nochmalige Verstarkung des zweiten Vorbeifluges so stark an, da3 er hauptsachlich
bestimmend fiir das Ergebnis - Einschlag oder nicht - wird.

Die charakteristische Eigenschaft von NEO sind aber gerade nahe Vorbeigiange an Planeten, oder
zumindest an der Erde, die zuvor akkumulierte kleine Verschiebungen durch Stoéreinfliisse oder
Rechnungsfehler drastisch verstarken konnen. Dieser Normalfall wird von (99942) Apophis
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demonstriert, dessen besonders genaue Bahnrechnung und Beobachtung nach dem anfangs
vermuteten moglichen Impakt im Jahre 2036 als reprisentativ angesehen werden kann. Die
folgende Tabelle zeigt die wesentlich raschere Entwicklung von seiner Entdeckung bis 2006.

Datum Ereignis, rk-e 2029, rk-e 2029, Langsabw. rk-e 2036, Bemerkung
Rechnung Re km 2029, km  AE

19.06.2004 Entdeckung 10 64355

20.01.2005 Radar 5.7 £1.4 36355 £8929 K-© -294 km

04.02.2005 vor IAU-Circular ~ 5.77 £0.39 36801 +2487 +1957 0.005

04.02.2005 nach IAU-Circular 5.86 £0.12 37375 765 757 0.140

17.05.2006 vor IAU-Circular  5.86 £0.11 37375 702 +730 0.168

17.05.2006 nach IAU-Circular 5.93 £0.09 37822 +574 +570 0.276

Tabelle 3.7 - Entwicklung der Bestimmung des nahen Erdvorbeifluges von (99942) Apophis

Bemerkenswert ist die starke Anderung der Distanz der nahen Begegnung am 13.04.2036, die von

einer vermuteten Kollision zu einem weiten Vorbeigang tlibergeht. Dabei ist die mittlere nachste
Erdentfernung der ersten genauen Bahnrechnng fiir Apophis nur 2.5 mal groBer als die der
Referenzlosung fiir 1950 DA. Einer Abstandsinderung im Jahre 2029 von nur 1467 km steht eine
solche von 0.271 AE = 4.054E10 m fiir 2036 gegeniiber - ein Verstarkungsfaktor von 27635 fiir
jeden vorhergehenden Einflufl auf die Bahn und jeden Fehlerbereich einer Bahnrechnung. Apophis
kommt der Erde in den Jahren 2029, 2036 und 2037 besonders nahe. Jeder dieser Vorbeiginge
beeinflult die folgenden, die genau wie Oppositionsstellungen einer quasisynodischen Periode
unterliegen konnen, d.h. mehrere nacheinander in relativ kurzer Folge nach ldngeren Pausen. Die
quasisynodischen Interferenzmuster andern sich selbst ebenfalls infolge naher Planetenvorbeigédnge,
und oft in Intervallen, die kiirzer als ihr Zyklus sind. Das resultierende Verhalten kann resonant
sein, so daB3 wie bei 1950 DA bis zum Jahr 2809 selbst die Auswirkungen sehr naher Vorbeigiange
wie des von 2641 auf die Vorhersagbarkeit von den Riickstellwirkungen der Bahnresonanz
aufgefangen werden, oder divergent, wie bei Apophis in den 2020/30er Jahren oder bei 1950 DA
nach dem Erdvorbeigang von 2860. Letzteres ist der Regelfall, wobei wie bei 1950 DA zwischen
den Jahren 2809 und 2860 und bei Apophis bis 2029 langsam akkumulierendes Wachstum der
Wirkungen der Storeinfliisse das Fundament fiir sprunghafte oder sehr schnelle Bahnanderungen
bzw. Abweichungen von der wahrscheinlichsten Bahn legt. Die in den Tabellen 3.5 und 3.6 fiir
1950 DA angegebenen Werte sind nur dann mit den Werten von Apophis vergleichbar, wenn man
sie auf den Zeitraum nach der Bahnresonanzphase bis 2809 bezieht, also auf insgesamt 71 statt 878
Jahre mit der Wirkung eines nahen Erdvorbeiganges, und die 51 Jahre vor diesem. Der nahe
Erdvorbeigang geht dabei mit seinem Verstirkungsfaktor ein. Die folgende Tabelle fafit die
umgerechneten Werte mit und ohne die vervielfachende Wirkung bis zum nédchsten nahen
Erdvorbeigang zusammen.
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Objekt  Intervall Verstarkung Abweichung abrift, M/s*>  VDrift, m/S  torift / Re
1950 DA 2002-2860, -81540509 km, -66 d -2.12E-10 -2.943 25.08d
878 a +1286188 km, 1.05d  3.35E-12 0.046 4.354 a
1950 DA 2809-60, 51 a +15143237 km, 12 d 1.17E-8 9.409 7.846 d
1 -238863km, 4.7h -1.84E-10 -0.148 1.362 a
Apophis  2006-29, 23 a 1 +574km £2.18E-12 +7.91E-4 2556 a
1950 DA 2809-80, 71 a -81540509 km, -66d  3.25E-8  -36.393 2.029d
-5.3846 +1286188 km, 1.05d -5.12E-10 0.574 0.325a
Apophis  2006-36, 30 a +15862490 km  £3.54E-8  £16.755 4.406d

27635 0.106034 AE

Tabelle 3.8 - Bahnabweichungen mit und ohne Verstarkung durch nahe Erdvorbeiginge

Ihrer Grofe und Richtung nach unbekannte Einfliisse oder Fehlerquellen auf eine beliebige, einmal
in Bahnelementen formulierte Kleinkorperbahn konnen also den tatsdchlichen Ort eines Objektes
gegeniiber seiner vorhergesagten Position wochentlich um einen Erdradius verschieben, auch ohne
besondere verstirkende Einfliisse wie nahe Planetenvorbeigidnge. Dabei sind die wesentlichen
StorgroBen  Yarkovsky-Effekt, Unsicherheit der Planetenmassen und Stérungen durch
normalerweise vernachlassigte Kleinkorper prinzipiell unvorhersagbar ohne genaueste Kenntnis der
erst zu berechnenden Bahn, die wiederum tiber den besonders starken EinfluB des Yarkovsky-
Effektes empfindlich von den Korpereigenschaften Dichte, Warmeleitfahigkeit, Spinvektor und
Form abhéngt. Diese Eigenschaften sind nur durch eine intensive Beobachtung, und hinreichend
vollstindig wahrscheinlich nur mit Raumsonden zu erfassen, die das betreffende Objekt besuchen.

Die beiden betrachteten PHA sind keine Extremfille fiir die natiirliche Verinderungsrate von
Kleinkorperbahnen. Nimmt man global ideales Schwarzkorperverhalten mit Air = 0 im thermischen
Infrarot und eine fiir Kometenkerne hohe Albedo von Avis = 0.05 fiir das Sonnenlicht an, sowie tiber
die gesamte Oberfliche konstante Temparatur, so vereinfacht sich die Beschreibung des
Strahlungsgleichgewichtes zu

(1-Avis) mR? [o,1aAE = (1-AR) 4nR* TN .

Die Oberflache eines solcherart beschriebenen, schnell rotierenden Kometen kann in 1 AE Abstand
von der Sonne eine mittlere Temperatur von 275 K erreichen - also knapp tiber den Gefrierpunkt
kommen. Der Subsolarpunkt auf einem langsam oder mit einem Pol sehr stark zur Sonne
ausgerichtet rotierenden Kometen kann sogar tber 325 K bzw. 50 °C erreichen. (Die
Strahlungsgleichgewichtstemperatur der Erde betrigt etwa -18 °C. D.h. die Atmosphérenschicht
unterhalb der Hohe dieser Temperatur, im Mittel etwa 5 km, ist durch die Filterwirkung der
Spurengase H20, CO2, CH4, NOx, FCKW u.a. praktisch opak fiir Warmestrahlung. Die Temperatur
des warmestrahlenden Bodens stellt sich so weit hoher ein, dafl diese Absorption ausgeglichen wird,
und der Warmetransport erfolgt bis zu dieser Hohe tiberwiegend konvektiv.)
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Besonders auf einem jungen Kometen reichlich vorhandene fliichtige Substanzen konnen bei
diesen Temperaturen sehr intensiv sublimieren. Uber einem sonnenbeschienen Oberflichenelement
werden sich vom sublimierten Eisgemisch abhingig die Gasanteile, der Gasdruck und die lokale
Temperatur so einstellen, daf3 sich die Erwarmung der Eiskomponente, ihre teilweise Verdampfung
und die Abstrahlung im Infraroten einerseits, und die eingestrahlte Sonnenenergie andererseits im
Gleichgewicht befinden. Mit Sublimationswarmen der haufigsten fliichtigen Bestandteile CO, CHs4,
CO2, NH3 und H20 [116] im Bereich von 0.25...2.6 MJ/kg koénnen in 1 AE Sonnenentfernung
subsolar 0.5..5.5 g/m?s Eis der jeweiligen Verbindung sublimiert werden und ins Vakuum
expandieren. Dabei werden Gasgeschwindigkeiten von 200...500 m/s und somit Flachenschiibe um
p = 0.2...1.2 N/m? erreicht. Die resultierende Schubkraft wirkt in eine vom Spin, der Verteilung der
aktiven Gebiete auf der Oberflache, ihrer Form und der Bahngeometrie abhangige und daher ohne
genaueste Kenntnis des Kometenkernes nicht vorhersagbare Richtung. Bleibt diese Wirkung tiber
kurze Zeitraume hinreichend konstant, so bewegt sich der Komet in der Zeit

toff-& = \/( 16 Re Rxomet /37 p )

beschleunigt um einen Erdradius von der Position, die zuvor nach seiner vorher aktiv erreichten
oder inaktiv ungestorten Bahn ermittelt wurde. Ein sehr aktiver kleiner Kometenkern mit einem
Durchmesser von 140 m an der Untergrenze der derzeitigen Katalogisierungsanstrengungen kann
sich mit den oben angegebenen Werten also selbst mit bis zu 3E-6...2E-5 m/s? beschleunigen und
innerhalb 9 bis 22 Tagen um einen Erdradius von seiner ungestorten Bahn und Position
fortbewegen. Fiir 1 km bzw. 60 km Durchmesser betrdgt diese Zeitspanne 11...27 bzw. 21...85
Tage. Werden weitere Effekte, wie ein kurzer Beobachtungszeitraum seit der Entdeckung wie z.B.
beim Kometen Hyakutake, der Staubauswurf mit den sublimierten Gasmassen und Fragmentation
des Kernes mit einbezogen, so ist eine sichere positive Kollisionsvorhersage fiir einen aktiven
Kometen unter Umsténden erst weniger als ein bis zwei Tage vor Einschlag moglich. [42-133]

Da die Aktivitit von Kometen stark variabel ist, und im Extremfall zum Zerbrechen der
Kometenkerne beitragt, kann diese Verdnderung im Gegensatz zu Asteroiden nicht durch
Folgebeobachtungen oder genauere Beobachtungsmittel in aktualisierte Bahnberechnungen
umgesetzt werden. Sie bleibt ungemildert bestehen, und wirkt insbesondere kurz vor und bis zu
einem moglichen Einschlag des Kometenernes auf der Erde.

3.1.2. Schwer beobachtbare Objekte

Bis Juli 2006 sind sechs Objekte bekannt geworden, die vollstindig innerhalb der Erdbahn die
Sonne umlaufen, sogenannte IEA, Intra-Earth Asteroids, oder Apohele. Thre Beobachtung, und
besonders die Entdeckung mit konventionellen astronomischen Methoden, ist schwierig. Der
Phasenwinkel wird in Erdnéhe sehr grof, und die durch ihn verminderte scheinbare Helligkeit steht
gegen den durch Dammerung erhohten Himmelshintergrund und die horizontnah stiarker dimpfende
Atmosphire. Der Beitrag der aus dem Hauptgiirtel stammenden IEO zur Menge der PHA wird nach
den bisherigen Beobachtungen zu etwa 2 % abgeschatzt. [63-18] Ob es fiir diese Objekte weitere
Quellen gibt, ist unbekannt. Stabilitdtsrechnungen deuten jedoch auf die Mdoglichkeit hin, dal sich
einer urspriinglichen Population des innersten Sonnensystems innerhalb von Erde, Venus und
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Merkur entstammende Kleinkérper dort in einigen Bereichen auf relativ stabilen Bahnen gehalten
haben konnten. Einen Hinweis darauf geben die aulergewohnlich hohe Planetarische Diskriminante
nach Soter, die das Verhaltnis der Planetenmasse zu der Masse samtlicher anderer in seiner Bahn
befindlicher Korper ausdriickt, und der Stern-Levinson-Parameter, der ein Mal fiir die Starke und
Haufigkeit der vom betreffenden Planeten hervorgerufenen gravitativen Storungen ist. Die folgende
Tabelle gibt einen Uberblick iiber die Werte fiir die acht Planeten und drei bisher klassifizierten
Zwergplaneten.

Korper Planetarische Diskriminante Stern-Levinson-Parameter Planetar. Diskrim. / A

nach Soter, mplanet / mobjekte A = mplanet? / P, me? / a = P / (mPlanet * MObjekte),

a/ me?

Merkur 91000 0.0126 7222222
Venus 1350000 1.08 1250000
Erde 1700000 1 1700000
Mars 180000 0.0061 29508196

(1) Ceres 0.33 8.7E-9 37931034
Jupiter 625000 8510 73.44
Saturn 190000 308 616.88
Uranus 29000 2.51 11553.8
Neptun 24000 1.79 13407.8
(134340) Pluto 0.077 1.95E-8 3948718
(136199) Eris 0.10 3.5E-8 2857143
nach [20]

Tabelle 3.9 - Planetarische Diskriminante und Stern-Levinson-Parameter der 11 grofiten Planeten

Die iiberaus hohe Dominanz von Erde und Venus auf ihren Umlaufbahnen, eventuell auch die des
relativ viel kleineren Merkur, kann durchaus zu einem Teil darin begriindet liegen, da3 ein Teil der
den Bereich ihrer Umlaufbahnen bevolkernden Kleinkorper unentdeckt bleibt, da sie nicht in der
glinstigen Oppositionsstellung beobachtet werden konnen wie solche Korper zwischen den dau3eren
Planeten. Géabe es viele solche Kleinkdrper, so waren die innersten Planeten nur scheinbar so
dominant. Derzeit gibt es keine etablierten Moglichkeiten, diese Korper direkt von der Erde aus zu
beobachten. Lediglich solche IEO, die die Erdbahn praktisch von innen tangieren, werden im
Seitenblick von der Erdnachtseite aus teleskopisch sichtbar. Wegen dieser bei niedrigem Azimut
und in der Dammerung ungiinstigen Beobachtungsbedingungen wurden diese Bereiche bis vor
kurzem von erddgebundenen automatischen Suchprogrammen garnicht erfalit. Wegen dieser
prinzipiellen Einschrankungen werden andere Methoden benétigt. Eine offensichtliche Moglichkeit
neben speziell entworfenen Erdsatelliten ist, bei Venus und Merkur anfliegenden Raumsonden die
Reisephase und die Passagen des Planetenschattens dafiir zu nutzen, mit den Bordkameras nach von
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dort aus in Opposition stehenden Objekten zu suchen. Die Optiken von Telekameras entsprechen
oft Amateurteleskopen mittlerer GroBe, und sie sind mit empfindlichen Sensoren ausgestattet, also
prinzipiell geeignet. Wegen der im Vergleich mit dem Datenaufkommen automatischer
Uberwachungsprogramme sehr geringen Dateniibertragungsrate zur Erde miiBte ein Teil der
Verarbeitung wahrscheinlich an Bord vorgenommen werden, obwohl das Blickfeld von
Telekameras an sich schon sehr klein ist, so dal dhnlich wie bei der Galileo-Mission nur
ausgewdhltes datenhoffiges Material komplett libertragen werden muf. In jedem Fall kann ohne
zusitzliche Kameraschwenkmanover nur eine fiir Populationsschatzungen ausreichnde Anzahl
Beobachtungen erwartet werden. Damit ist die Ergdnzung um andere Methoden wiinschenswert.

Eine Leserzuschrift in Sterne und Weltraum berichtet von einer am 02.01.2004 um 18:15 von
Wiesbaden aus gemachten Transitbeobachtung eines die Mondscheibe querenden Objektes. [117]
Das vor dem Mond schwarz erscheinende Objekt mal3 etwa 15" und querte die Mondscheibe in 5 s.
Neben der wahrscheinlichen Deutung als Party- oder Wetterballon in einigen Kilometern
Entfernung bei typischen Windgeschwindigkeiten ergdbe eine einfache Rechnung unter der
Voraussetzung, da3 das Objekt unter der Annahme der lokalen Fluchtgeschwindigkeit bzw. 20 km/s
Relativgeschwindigkeit nicht an die Erde gebunden ist, ein Durchmesser von 350 bzw. 833 m in
4800 bzw. 11500 km Abstand vom Beobachter. Fiir eine kreisformige Erdumlaufbahn und die ihrer
Hohe entsprechende Kreisbahngeschwindigkeit ergéaben sich 3600 km Abstand und 260 m Grof3e.
[A.3.] Heute ist die Ballon-Deutung die vorzuziehende, jedoch liegen ahnliche Beobachtungen aus
der Zeit vor der Verbreitung solcher Kleinballone vor, sowie moderne Beobachtungen von
professionellen Astronomen. Eine kurze Zufallsauswahl zeigt Tabelle A.3.1.

DaB solche exoatmosphérischen Objekte bereits mit Amateurmitteln leicht abzubilden sind, zeigt
die [117] von der Redaktion beigefligte Aufhahme des Vorbeifluges der ISS vor dem Mond am
11.04.2003, deren scheinbare Grofe in 407 km Mindestabstand sich aus dem Projektionsmaf3stab
von 0".51/m ebenfalls zu etwa 15" ergibt. Die Hauptmodule der Raumstation sind auf dieser
Transitaufnahme klar als helle, mit einer Taille verbundene Objekte zu erkennen.

Bemerkenswert ist jedoch, daB3 die bekanntgewordenen echten Transitbeobachtungen vor Mond
und Sonne sdmtlich aus der Zeit vor der Einfilhrung der Photographie in die beobachtende
Astronomie stammen. st die Transitbewegung so schnell, da3 der scheinbare Objektdurchmesser in
Bewegungsrichtung in einer Zeit deutlich kleiner als die Belichtungszeit zuriickgelegt wird, so wird
das Objekt im Transit durch normale photographische Methoden, also Aufnahmen auf
Filmemulsion oder integrierende CCD-Sensoren, nicht nachweisbar sein, obwohl es visuell
einwandfrei sichtbar ware. Mit Videoaufnahmen entsprechend kurzer Einzelbildbelichtungszeit
wire es jedoch nachzuweisen. Dies ist durch die hohe Hintergrundhelligkeit einfach mdglich, und
wird erleichtert dadurch, dal die Belichtungszeit so weit verkiirzt werden kann, bis der Hintergrund
gerade noch ausreichend tiber dem Rauschpegel liegt. Bei so kurzen Belichtungszeiten entféllt auch
der verschmierende EinfluB} durch die Luftunruhe, und es konnen die einigermafBlen ungestorten
Bilder zur Vermessung ausgewdhlt werden. In einigen Bereichen der Astronomie werden
Transitbeobachtungen angewandt, z.B. zur Atmospharenuntersuchung. Meist wird das Licht eines
Sternes als Sonde benutzt, um im Transitverlauf Hohenschichtungen zu beobachten. Die Benutzung
flichenhafter Hintergrundquellen ist selten, jedoch wurde nach [118] die Atmosphére des
Saturnmondes Titan im Schattentransit vor dem Rontgenlicht des Krebsnebels auf ihre
Abmessungen hin, also aufgeldst abbildend untersucht. Hohe Auflésungen konnen auch durch
Videobearbeitung erreicht werden, womit sich das Seeing stark reduzieren 1a8t. In [119] wird diese
Methode mit Amateurmitteln an einem 0.28-m-Schmidt-Cassegrain-Teleskop Celestron 11 mit
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Offnungsverhiltnis /36 demonstriert. Als Sensor dient eine einfache WebCam ToUCam Pro, die
10 Bilder mit je 640 - 480 Pixeln aufzeichnet. Mit Summenbildern des Hintergrundobjektes kann
ahnlich wie an Testbildern nach [120] die Aufléung ermittelt werden, jedoch sind sie, wie erwéhnt,
nicht geeignet fiir Transitbeobachtungen. Wie bei Beobachtungen vor dunklem Hintergrund konnen
verschmierte oder nahe an der unteren scheinbaren Grenzhelligkeit liegende Objekte durch
nachtragliche Rezentrierung auf das bewegte Objekt hervorgehoben bzw. erst sichtbar gemacht
werden. In [121] wird dies anhand stellar nachgefiihrter Bilder der PHA (6239) Minos und 2003
WY25 mit geschatztem Durchmessern von 1.7 bzw. 0.38 km demonstriert, die mit Amateurmitteln
in 0.09 bzw. 0.03 AE Abstand als H* = 14.3 bzw. 15.6 mag helle Objekte sehr klar erfafit wurden.
Ihre Bewegung am Firmament betrug dabei 7 bzw. 20".6/min, was fiir ihre Bahnfamilien Apollo
bzw. Amor typisch ist. Die verwendete Ausriistung war dhnlich der zuvor erwahnten; ein 0.3-m-
Newton mit Offnungsverhiltnis /6, aber mit einer fir die langeren Belichtungszeiten der
Nachtastronomie ausgelegten CCD-Kamera ST-7. Auf 2004 XP14 wurde nach [122] bei einer
scheinbaren Bewegung von 421"/min ein dhnliches Verfahren mit 3.8 s / Aufnahme an einem 0.32-
m-Teleskop angewandt. Karl Brandl erzielte mit einer selbst entwickelten Ausriistung auf Basis
eines 0.1-m-Refraktors und einer Kleinbilddia-Kamera mit nur 1/8000 s Belichtungszeit ohne Filter
bei rechnerisch 13 m Brennweite und Blende 130 Direktaufnahmen der Sonne im thermischen
Sonnenlicht. Auf einer Aufnahme zeichnet sich ein in grofer Entfernung durch die Atmosphare
fallendes Objekt so scharf ab, daB eine mitgezogene Wirbelschleppe duch den Schlitzverschluf3-
Spalt als Schlierenaufnahme zu sehen ist. [124]

Die Moglichkeiten, die sich aus der Anwendung dieser Methoden in Kombination mit einem
ahnlich den automatisierten NEO-Suchprogrammen ausgelegten Erkennungsverfahren an einem
groflen professionellen Sonnenteleskop ergeben, liegen auf der Hand. Die Obergrenze des
Mindestdurchmessers detektierbarer Objekte ergibt sich sinngemal nach Tabelle 3.4, so daf3 bei der
Auflosung des fiir diese Zwecke allerdings ungeeigneten VLT etwa 1 km grofle Objekte bis in 0.1
AE als verfinstertes Pixel voll auflosbar waren, und an einem 2-m-Spiegel noch bis in 0.03 AE. Der
Bereich, in dem sie auch in noch groBerer Entfernung durch die teilweise Reduzierung der
Helligkeit eines Bildelementes und die Wanderung dieses Punktes iiber den Hintergrund noch
nachweisbar wiren, hdngt von der Empfindlichkeit der Auswertungsmethode und den
Fluktuationen des Hintergrundes ab. Bei der Sonne sollte also eine von ihrer Aktivitit moglichst
unbeeinfluBte, und wegen der hoheren Winkelauflosung moglichst kurze Wellenlange des Lichtes
zur Beobachtung gewéhlt werden. Auch der Mond bietet sich fiir Transitbeobachtungen an, zumal
z.Zt. Programme zur Beobachtung von Einschlagblitzen von Meteoroiden begonnen werden. [76]

Wird eine Abschétzbarkeit der Entfernung des Kleinkérpers im Transit, etwa durch seine
scheinbare Winkelgeschwindigkeit, nicht erwartet, so sind auch Punktquellen als Hintergrundquelle
geeignet. Der wissenschaftlich fiir detaillierte Untersuchungen niitzliche Transit einzelner
ausgewdahlter Objekte, wie etwa des Pluto-Charon-Systems vor ausreichend hellen
Hintergrundsternen, ist sehr selten. Objekte mit geringerer scheinbarer Helligkeit finden sich jedoch
in jeder bekannten Kleinkorperpopulation in groferer Zahl, und entsprechend schwichere
Hintergrundsterne ebenfalls. Gegenwartig werden grofle, besonders sternreiche Areale der
Milchstralle auf die typischen Verdnderungen der Sternhelligkeit hin untersucht, die beim Transit
sehr weit entfernter Objekte durch den Gravitationslinseneffekt auftreten. Dies ist eine Methode
zum Aufsplren von Exoplaneten und substellaren Objekten in der Galaxis. Ein optimales
Verhaltnis der Helligkeit des Objektes im Transit zur Hintergrundquelle ergibt sich, wenn das
Objekt im Transit in der Strahlung der Hintergrundquelle nicht emittiert. Von Hsiang-Kuang Chang
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wurden in 90 h mit einem Proportionalzdhler in den Jahren 1996 bis 2002 gewonnenen
Beobachtungsdaten der Rontgenquelle Scorpius X-1 58 Ereignisse gezihlt, die als Bedeckungen
durch 20...100 m groBe TNO in 30...50 AE Entfernung gedeutet werden konnen. Damit 143t sich die
Anzahl der kleinen Objekte im Kuipergiirtel bestimmen, da die kleinsten bisher mit optischen
Teleskopen direkt nachweisbaren TNO etwa 30 km groB sind. [123]

Da automatische Suchprogramme auf der Bewegung der Kleinkorper vor dem Sternhintergrund
des Firmamentes basieren, haben sie eine Blinde Zone fiir Objekte die sich auf oder sehr nahe am
Kollisionskurs zur Erde befinden. Die aus der Luft- und Seenavigation bekannte und gefiirchtete,
aber als Gefahrenanzeige verlaBliche Situation der Stehenden Peilung ergibt sich, wenn mit der
Anndherung der Kollisionspartner die Krimmung der terminalen Bahn als Ellipsen im
Sonnensystem fiir beide Korper relativ zueinander so klein wird, dal sie innerhalb der
Beobachtungsgenauigkeit oder Auswertungsschwelle nicht mehr von einer Gerade zu unterscheiden
ist. Automatische Suchprogramme wie NEAT erkennen bewegte Objekte ab einer Eigenbewegung
von 0.15 °d = 0.00625 "/s, bzw. 5".625 pro 15 Minuten als typisches
Wiederholungsaufnahmeintervall. Diese Schwelle entspricht 2..5 Auflosungspixeln der
beobachtenden Teleskope und ist ndtig zur Unterscheidung von Verdnderungen im Bild, die durch
Rauschen, sehr kleine Sensorverschiebungen oder verianderliche Sterne ausgeldst werden. Fiir hoher
auflosende Teleskope reduziert sich die Untergrenze der erkennbaren Eigenbewegung entsprechend
proportional zur auf die Sensorpixel abgebildeten scheinbaren Winkelgrofe, sofern diese von der
ggf. adaptiven Optik wirklich aufgelost wird. In [48-829ff.] werden drei Abschitzungen in den
dimensionslosen astronomischen Grundeinheiten angegeben, deren Betrag groBer als die
Erkennungsschwelle fiir eine erfolgreiche Detektion sein mulf3:

I) parallaktische Komponente der GroBkreisbewegung des Beobachters:
43E-5/vkt* = 0.1432°d /¢ 2> 0.15°d

IT) maximale scheinbare tagliche Bewegung:
nk*t = 0.0085°d*> -t 2 0.15°d

IIT) Obere Grenze der Bewegung des Radianten des Kleinkorpers:
3kt /4re = 22E4°/d> -2 2 0.15°/d

Hierbei ist k = 0.0172 die GauBB-Konstante der Gravitation mit der dimensionslosen Einheitszeit von
1’k =58.13d =1 a/2n, v ist die dimensionslose Geschwindigkeit des Objekts im Verhaltnis zur
mittleren Erdumlaufgeschwindigkeit von 29.9 km/s und ist von der GroBenordnung 1, re = 1 ist die
dimensionslose Erdentfernung von der Sonne in AE, und t die dimensionslose Zeit zum Einschlag
in Tagen. Die Bewegung des Radianten und die scheinbare tdgliche Bewegung vor der
Himmelssphdre sind unabhingig von der Relativgeschwindigkeit. Das Maximum der scheinbaren
taglichen Bewegung gilt fiir Elongationen von 45° und 135°. Die parallaktische Verschiebung nach
Kriterium I) wird erst t < 1 d vor dem Einschlag detektierbar, und begrenzt somit erdseitig die
Blinde Zone. Die dulere Begrenzung liegt nach Kriterium II) bei t 2 18 d und nach Kriterium III)
bei t > 26 d fiir einen nicht von der Schwerkraft des Erde-Mond-Systems beeinfluliten Korper. Die
durch diesen Einfluf3 erzeugte zusétzliche Kriimmung der Bahn in gro8en Entfernungen ist jedoch
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klein, so daB} sich die duBeren Grenzen der Blinden Zone kaum verschieben, wahrend sich die
innere Grenze durchaus mit der stirkeren Krimmung der hyperbolischen Kollisionsbahn in
Erdnédhe erweitern kann, wenn das Objekt relativ langsam ist. [48-829ff.][115]

Die Existenz dieser Blinden Zone fiir automatische Suchprogramme begrenzt ihre
Frithwarnwirkung empfindlich. Ein Objekt, das sich, wie hier angenommen, der Erde mit einer ihrer
Bahngeschwindigkeit entsprechenden Relativgeschwindigkeit nédhert, legt in der Zeit von 26 Tagen
knapp 0.5 AE zuriick. Die gegenwartigen, auf H = 18 mag bzw. H = 22.25 mag ausgerichteten
Suchprograme konnen also einen Impaktor von etwa H = 20 mag bzw. H = 24 mag auf der
terminalen Bahn nicht mehr wahrnehmen. Dies entspricht bei der angenommenen
Relativgeschwindigkeit von etwa 30 km/s, die z.B. (1566) Ikarus hat, Objekten um etwa 400 m
bzw. 60 m Durchmesser, wie (99942) Apohpis oder dem Tunguska-Objekt.

Nahert man die auflerste und innere Begrenzung der Blinden Zone nach den Kriterien III) und I)

mit steigender Auflosung aneinander an, so reduziert sich die Blinde Zone auf den Zeitpunkt der
minimalen scheibaren Bewegung etwa 5 Tage vor dem Einschlag, und man erhélt eine fiir ihren
Wegfall notwendige Bewegungsauflosung von 0.0056 °/d = 0".21 / 15 Minuten, und somit fiir 3
Pixel Erkennungsschwelle eine Teleskopauflosung von 0".07. Dies entspricht im
Empfindlichkeitsmaximum von  Silizium-CCDs bei knapp 1 pum Wellenldnge der
beugungsbegrenzten Leistung eines 3.5-m-Teleskopes, notwendigerweise mit adaptiver Optik.

Die Wahrscheinlichkeit fiir iberraschende Anfliige und unvorgewarnte Einschlige bestimmter
Arten von Asteroiden entspricht der Umkehr der Wichtungsfunktion zur Erstellung von
Populationsschdtzungen aus den Daten und Entdeckungen von Beobachtungsprogrammen. Diese
Wichtungsfunktionen sind stark abhdngig vom verwendeten System, den beobachteten
Himmelsabschnitten, usw.; sie dndern sich also bereits mit geringfiigigen Modernisierungen der
Gerate und der Programmierung der automatischen Beobachtungsprogramme. Der bedeutendste
Einfluf} ist aber die Entdeckung neuer Korper und Eigenschaften und die Konkretisierung der
Eigenschaften der bekannten Korper. Diese bilden die Basis, aus der nach bestimmten
Eigenschaften Gruppen ausgewéahlt werden, die nach fiir diese Gruppen jeweils bestimmten
einzelnen Wichtungsfaktoren hochgerechnet werden, um die Gesamtpopulation zu bilden.
Besonders fiir kleine Gruppen, wie die IEA mit sechs und die mbC mit drei bekannten Vertretern,
ergeben sich allein schon statistisch groe Fehlerbereiche, die durch schwierige
Beobachtungsbedingungen und/oder die gerade erst begonnene gezielte Beobachtung und Suche
wie bei den IEO noch erweitert werden.

Fiir die derzeit meist verwendeten Populationsschiatzungen aus dem Zeitraum vor 2000 bis etwa
2003 [63-11f.,10,19] bedeutend an jingeren Veranderungen durch Entdeckungen neuer
Eigenschaften der beobachteten Population ist, dal langperiodische Kometen (NIC) oft Albedo-
dunkler sind als 2002 bekannt war; die Klasse der IEO hinzugekommen ist; Bahnfamilien aus
Kollisionen zwischen Objekten, aus ZerreiBungen bei nahen Planetenvorbeigingen und aus
Fragmenten von zerbrechenden Kometenkernen hédufiger als zuvor vermutet sind; und daB kleine,
erdnahe Objekte deutlich Albedo-dunkler sind als der Mittelwert aller NEO oder PHO. Somit sind
Liicken in der Beobachtung bei zurtickliegenden Objektpassagen und in der laufenden Beobachtung
durch die an der erwarteten Entdeckungsergiebigkeit orientierte und auf sie optimierte Ausrichtung
auf die beobachteten Himmelsareale am ehesten bei diesen Korperfamilien zu erwarten.
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3.2. Anforderungen an Marschflug und Zielanflug

Die Anforderungen an einen Flugkorper zur Ablenkung eines PHO sind im Wesentlichen die
gleichen wie die an eine moderne wissenschaftliche Planetensonde. Es werden hochauflosende
Kameras zur Navigation benétigt, sowie alle Arten von Instrumenten, die Auskunft geben konnen
tiber die zur Ablenkung wichtigen Eigenschaften des Korpers und ihre mogliche Veranderung
durch die zur Ablenkung ergriffenen MaBnahmen. Diese Instrumente miissen Auskunft geben
konnen tiber Staub in der Umgebung des Kleinkorpers, der bei Kollisionen mit hoher
Relativgeschwindigkeit den Flugkorper beschiadigen kann, und tber Gasemissionen, die bei
Missionen mit niedriger Relativgeschwindigkeit die Lageregelung des Flugkorpers beeinflussen
konnen. AuBerdem mul} ausreichend Betriebsenergie in der Aktionsentfernung von der Sonne
vorhanden sein, in Form von elektrischen Energiequellen fiir den Betrieb aller Bordeinrichtungen,
und von Treibstoffvorriten fiir Bahntibergénge und -korrekturen, Zielanflug und Lageregelung. Die
meisten Raumsonden umfassen genau diese Ausstattung, womit es zweckmaBig erscheint, fiir ein
Grundmassenbudget des Flugkorpers ohne weitere Aufschliisselung in Einzelbauteile auf bereits
geflogene Missionen zuriickzublicken, die man als dem heutigen Stand der Technik entsprechend
ansehen kann. Eventuelle Verbesserungen, besonders in der Masseneffizienz einzelner Baugruppen,
sollen als Sicherheitsreserve betrachtet werden, da sie gegentiber den zuletzt geflogenen Missionen
vermutlich klein bleiben werden. [125] Die folgende Tabelle bietet eine Ubersicht.
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Sonde &, h,

m m
Cassini 4 6.8
Clementine 1.2 1.9
Contour 2.1 1.8

Deep Impact 2.9 3.3
Deep Space 1 2.7 2.5
1F Fobos

Galileo 6.2
Giotto *)

Hayabusa 1.5 1.1
Hiten

Lunar Prosp. 1.4 1.3
Magellan 3.7 64
Mars Gl.Surv 1.2 1.8
Mars Odyss. 2.6 1.7
MER cruise 2.7 1.6

Messenger

M Rec Orb

NEAP

NEAR 1.7 2.8
New

Horizons 0.7 2.7
Nozomi 2.3 0.6
Rosetta 29 2.8
Smart-1 14 1
Stardust 1.7 1.7

HGS-1 °) 3.1 4
Thuraya ') 5.3 7.6
Spaceway')?) 4.7 6.2
Don Quijote

MGes,

kg
5712
424
970
750
486
6220
2718
583
530
185
295
3444

725
1063
1100
2150

200

818

478
540
2900
367
380
3510
5250
5993

MProp, Mlinstr, Pel.pk, PInstr., MLan-

ke W W

kg
3112

553
45
113

1089
69
115

170

361
349
50
600
1140

298

77
282
1578
Xe70

1658
2302
2302

Anmerkungen s. folgende Seite

300 628
8
81.7 670
90
2500

118 570
59 160
700

1029
78 980
445
600
50

55 1600

30 240
33

159
19 2000

9900
13E3
12E3

68
100
92

48

30

der, kg
343

372

339

820

90

45.7

%) 400

AVGes,
m/s

2480

2290
190

1890
275

1430

1885

150
2300
2000

1425

400
2325
2475

2000
1900
1600

AvVLan-  AV-bis-in-  AV-bis-Ab-
der, M/S orbit, M/S wurf, M/S

0

25

0 1290 260

0 <150

> 1000

1026
1477
1477

Tabelle 3.10 - Massen, Mandvrier- und Leistungsfahigkeit interplanetarer Sonden nach 1985
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[25][41-6911.][79][126][127] und daraus berechnete Werte - *) nach Ausbrand des Feststoffmotors
von 413 kg Masse in 960 kg Startmasse - °) ehem. Asiasat-3, Hughes HS-601HP geostationdrer
Satellit, nach Fehler einer Proton-Oberstufe im GTO gestrandet, fiir gravity-assist-GTO zweimal
zum Mond geflogen und in GEO tberfiihrt [128] - ') Boeing/Hughes BSS-702 geostationarer
Mobilfunksatellit mit 12-m-Parabolantenne - ?) wie ') ohne Parabolantenne, mit XIPS Ionenantrieb
- %) gemeinsamer Start, nach Erd-Flyby separater Impaktor Hidalgo, dazu Penetratoren auf dem
Asteroidenorbiter Sancho, projektiert fiir ca. 2010 [129]

zu Tabelle 3.10 - Massen, Mandvrier- und Leistungsfahigkeit interplanetarer Sonden nach 1985

Zu beachten ist, dal sich die Gesamtmasse dieser Sonden aus der Masse der wissenschaftlich
gewiinschten Instrumente und den fiir ihren Transport zum Missionsziel ndtigen Einrichtungen
ergibt. Die Masse, die fiir Instrumente zu reservieren ist, kann daher als konstant angesehen werden.
Dabei konnen die Sonden Giotto, Contour und Deep Impact fiir Missionen hoher
Relativgeschwindigkeit im Ziel als Referenz dienen, und NEAR, Hayabusa und Rosetta fiir solche
mit niedriger Relativgeschwindigkeit. Besteht ein besonders hoher Datenbedarf, oder kommt nicht
missionsbezogenes wissenschaftliches Interesse hinzu, so konnen Galileo, Cassini und Rosetta als
Referenz dienen. Es ergeben sich in fast allen Fallen etwa 100 kg Massenbedarf fiir eine
umfassende Instrumentierung, sowie ein Leistungsbedarf um 100 W zu ihrem Betrieb. Zwei
typische Aufteilungen dieser Masse auf die zu untersuchenden Gegenstande sind in der folgenden
Tabelle aufgefiihrt.

Sonde  Haupt- andere optische Plasma- und Staubinstrumente, weitere
kameras, kg Instrumente, kg Gasinstrumente, kg kg Instrumente, kg

Giotto 13.5 1.3 32 12.2 °) 0

Galileo 46 22 45 4 °) 0

[41-691ff.][79] - ©) Radio Science, benutzt vorhandene Sendeeinrichtungen

Tabelle 3.11 - Massenverteilung der Instrumente nach Untersuchungsgegenstand

Unabdingbar fiir die Navigation und den Endanflug sind leistungsfahige Kameras, die auch noch

sehr entfernte oder unerwartet dunkle Objekte erfassen konnen, damit der Treibstoffbedarf fiir spate
Bahnkorrekturen und den Zielanflug gering bleibt. Die bisher geflogenen Kameras waren dazu
nicht immer ausreichend. Der Asteroid (9969) Braille war als punktférmiges und fldchenhaft
abgebildetes Objekt durch seine niedrige Albedo zu dunkel fiir die automatische Zielerfassung der
Sonde Deep Space 1, die an ihm als Zielobjekt erprobt werden sollte. Eine Erfassung gelang erst
verspiatet und mit Hilfe der Bodenkontrolle. [56][57] In ihren Auswirkungen &hnliche
Schwierigkeiten betrafen den automatischen Landevorgang der Sonde Hayabusa auf dem PHA
(25143) Itokawa.

Fiir die Basisstruktur und die technischen Funktionen des Raumfahrzeuges einschlieBlich der
Triebwerke zur Lageregelung sowie Treibstoff fiir einen Grundbedarf an kleinen Bahnkorrekturen
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ergeben sich nach Tabelle 3.10 in etwa 400 kg Massen- und 400 W elektrischer Leistungsbedarf,
die ebenfalls als konstant angesehen werden konnen. Einfache Direktanfliige wie Giotto, Deep
Impact oder die Reisestufe der Mars Exploration Rover (MER) kommen wie kleine Erdsatelliten in
etwa mit einer moglichen Geschwindigkeitsinderung von AvGes = 200 m/s aus. Die dafiir notige
Masse kann als Teil der Basisstruktur angesehen werden und wurde so berticksichtigt. Ebenfalls
enthalten sind starke Staubschutzschilde, wie die bei den Sonden Giotto, Deep Impact und Stardust
ausgefithrten fiir Missionen hoher Relativgeschwindigkeit, oder fiir Missionen niedriger
Relativgeschwindigkeit noétige Einrichtungen zur Lageregelung und Landung auf einem
Kleinkorper mit sehr geringer Schwerkraft. Zur Zeit (Mitte 2006) wiirde man wohl eine Kopie des
Bus' der Mission Deep Impact bauen und entsprechend ergianzen, bzw. ihre Instrumentennutzlast an
einen grofleren Flugkorper anpassen. Damit 148t sich auch die kleinste Masse fiir einen
nutzbringend verwendbaren Flugkorper z.B. zur Vorerkundung des Zielobjektes, ungefahr zu knapp
300 kg bis 350 kg angeben. Pioneer 10 und 11 wogen zwar nur 258 kg, waren aber spinstabilisiert
und flogen lediglich mit einem umlaufenden Zeilenabtaster statt einer echten Kamera mit
Teleskopoptik. Mariner 4 stellt mit 260 kg die Untergrenze der Masse einer dreiachsenstabilisierten
und mit Kamera arbeitenden Sonde dar.

Voraussetzung fiir dieses Nachbauverfahren ist, da3 alle notwendigen Unterlagen fiir nicht mehr
oder nur einmalig hergestellte Bauteile, Einrichtungen und Flugkorper nicht verloren gehen. Dies
ist durchweg nicht der Fall. In der Regel wird beim Weggang von Projektbeteiligten viel Material
zu Raumfahrmissionen entsorgt, und dies sehr griindlich und nachhaltig, sowohl in
wissenschaftlichen Einrichtungen wie auch in der Industrie. [131]

Weitere Massen sind der gegeniiber einfachsten Missionen stark erhohten Avces des
Antriebssystems zuzuordnen, umfassen also zusitzliche Mengen an Treibstoff und Druckgas,
Behalter fiir beide, erweiterte Installationen der Antriebsinfrastruktur, und die fiir diese Bauteile
notwendigen Strukturanteile. Fiir elektrische Antriebe zdhlt hierzu auch die ihnen anteilsmaBig
zugeordnete Flache der Solarzellen oder anderer elektrischer Energiequellen. Die mogliche
Geschwindigkeitsdnderung von Raumsonden, die Ziele auBerhalb des Erde-Mond-Systems
anfliegen, liegt um AvGes = 2 km/s. In der Regel wird etwa die Halfte davon fiir groBere
interplanetare Bahnanderungsmandver zum Anflug auf Kleinkorper benétigt, oder zum Einbremsen
in eine Umlaufbahn um einen grofen Planeten. Der Rest steht fiir kleinere Bahnkorrekturen, die
Lageregelung, und als Reserve zur Verfiigung.

Zu beachten ist allerdings, dafl viele interplanetare Sonden, insbesondere die ins &uf3ere
Sonnensystem entsandten, einen grolen Teil ihres tatsdchlichen Antriebsbedarfes aus der
Gravitationsunterstiitzung bei nahen Planetenvorbeifliigen beziehen. Diese Vorbeifliige, meist
englisch fly-by genannt, entsprechen Bahnmandvern mit einem effektiven Av von bis zu mehreren
km/s pro Vorbeiflug. Dabei wird im Mehrkorpersystem Sonne-Planet-Sonde oder Planet-Mond-
Sonde bezogen auf den groBten Korper Drehimpuls vom mittleren auf den kleinsten Korper
tibertragen. Aufgrund des Massenverhéltnisses ist die Geschwindigkeitsainderung des mittleren
Korpers vernachlassigbar, wahrend dem kleinsten Korper eine grofle Geschwindigkeitsinderung
zuteil wird. Dies ist auch der Mechanismus, der zuvor akkumulierte Stérungen in
Kleinkorperbahnen bei nahen Planetenvorbeigingen vervielfacht. An die Stelle dieser Storungen
treten bei Raumsonden entsprechend kleine Korrekturmandver vor dem Vorbeiflug. Es 148t sich mit
ihrem Treibstoffmassenbedarf daher auch ein effektiver spezifischer Impuls fiir die
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Geschwindigkeitsianderung im Hauptbezugssystem angeben. Im Bezugssystem des mittleren
Korpers handelt es sich um eine gegenseitige Umkreisung auf Hyperbelbahnen, deren
Winkelumlauf in das Hauptbezugssystem tbergeht. Die Winkeldnderung der Bahn in grofler
Entfernung vom umlenkenden Korper ist dem Offnungswinkel der Hyperbelbahn im lokalen
Bezugssystem der sich begegnenden Korper gegenlaufig. Sie betragt

Ao =m-2-arccos ( 1/ ( 1+ ( rPerizentrum * Voo / I" - mp1 )))

und steigt mit der Masse des mittleren Korpers mpi, mit abnehmender Relativgeschwindigkeit der
sich begegnenden Korper in grofer Entfernung ve?, und mit abnehmender Perizentrumsdistanz
reerizentrum. Der Betrag der Geschwindigkeitsanderung Av ist wegen der Energieerhaltung in beiden
Bezugssystemen gleich und entspricht im lokalen System des mittleren Korpers in grofler
Entfernung von ihm der Drehung des Vektors der Relativgeschwindigkeit ve in der Ebene der
lokalen Hyperbelbahn. Damit ist

Av =2 veosin (Aa./2)

und nur im Betrag von der gegebenen Planetenmasse, der in Grenzen wéhlbaren relativen
Anfluggeschwindigkeit und dem frei wahlbaren geringsten Abstand des Vorbeifluges abhéngig. Die
Wirkungsrichtung ergibt sich aus diesen Werten und dem in Grenzen wahlbaren Betrag des
Winkels zwischen dem Geschwindigkeitsvektor des Planeten und dem der Anfluggeschwindigkeit
der Sonde, deren Differenz die Relativgeschwindigkeit der sich begegnenden Korper in grofer
Entfernung v« ergibt, und der frei wahlbaren Lage der Ebene der Hyperbelbahn.

Es konnen sehr geringe Vorbeiflugdistanzen realisiert werden. Die Sonde Galileo tiberflog den
grofBen Jupitermond Callisto am 25.05.2001 in nur 138 km Abstand, [54] und Vorbeifliige von
Cassini, Galileo und NEAR fiihrten die Sonden bis auf knapp tiber 300 km Abstand von der
Oberflaiche an Venus und Erde heran. Die zur Kometensonde ICE umfunktionierte
Sonnenwindsonde ISEE 3 wurde tiber fiinf Mondvorbeifliige bis herab zu 120 km Ende 1983
Abstand zum Kometen Giacobini-Zinner gesteuert, den sie am 11.09.1985 erreichte.

Ist das Absetzen eines Subsatelliten notig, als landende Oberflichensonde oder als Triager von
Wirkmitteln, so kann die GroBe bisheriger Lander und Impaktoren mit komplexer Nutzlast
tibernommen werden. Thr Gewicht betrug mit Schutzschilden bzw. der passiven Kupfermasse von
Deep Impact meist um 400 kg. Die folgende Tabelle gibt einen Uberblick.

Lander Gesamtmasse, kg Schutzschilde, kg Kerngerit, kg  Instrumente, kg
Galileo Probe 339 218 121 30
Huygens 343 100 240 48
Deep Impact 372 257 115

Tabelle 3.12 - Massenaufteilung von Landegeraten
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An die Kommunikation werden keine Anforderungen gestellt, die das bisher Realisierte
ubersteigen. Aus dem typischen Bahnbereich der NEO kann man schlieBen, daBl die
Kommunikationsmoéglichkeiten in etwa denen einer Marssonde entsprechen. Nur bei Missionen mit
hoher Relativgeschwindigkeit ist die schnelle Ubermittelung der MeBdaten und insbesondere der im
Anflug aufgenommenen Navigationsbilder zur Erde zwingend. Die erreichbaren Datenraten mit
flugkorperseitigen Antennen tiblicher Grof3e liegen im Bereich einiger zehn kBit/s, wenn auf der
Erde grof3e Radioteleskope und das Deep Space Network der NASA genutzt werden konnen. Beim
Vorbeiflung von Voyager 2 am Uranus wurden tiber die Zusammenschaltung von je zwei Antennen
mit 34 m und 64 m Durchmesser bei optimalen erdseitigen Bedingungen bis zu 29.9 kBit/s
Datenrate moglich, und eine Datenrate von 21.6 kBit/s tatsachlich genutzt. Die ungiinstigste Station
erzielte noch 7.2 kBit/s. Bei schnellen Vorbeifliigen z.B. eines Impaktor-Bus' oder bei Missionen
mit niedriger Relativgeschwindigkeit kann auch die geringe Datenrate {liber eine ungerichtete
Antenne ausreichen, wenn noch Daten zur Wirkungsermittelung tibertragen werden sollen, oder die
Antennenausrichtung verloren geht, z.B. bei einer halbweichen Landung wie bei NEAR oder durch
Staubbombardement wie bei Giotto. Beispiele fiir diese Betriebsart sind die langsame
Datentibertragung von Galileo mit der nicht aufgefalteten Hauptantenne, wobei einige zehn Bit/s
erreichbar waren, und die Rickspielung der schnell aufgenommenen Daten der
Planetenvorbeifliige, wie Mariner 4 am Mars 1965 mit 8 Bit/s iiber drei Wochen, oder New
Horizons am Pluto 2015 mit voraussichtlich 768 Bit/s iber mehrere Monate. [132]

3.3. Wirkmethoden

Im Folgenden soll nun die zu beriicksichtigende Masse fiir die vier bisher wenigstens im Ansatz
erprobten Wirkmethoden ermittelt werden.

3.3.1. Radiative Ablation

Nukleare Sprengkorper sind das lagerfahige Wirkmittel mit dem hochsten spezifischen
Energieinhalt. Thermonukleare 3-Phasen-Sprengkorper nach dem Teller-Ulam-Prinzip bzw.
Sakharovs Dritter Idee sind in Stufen unterteilt, deren erste der Fissionsziinder, also ein
Kernspaltungssprengsatz ist. Sie setzen ihre Energie in den drei Phasen Fission-Fusion-Fission frei,
wobei in der ersten Stufe maximal die ersten zwei genutzt werden konnen. Auch dann bleibt der
Anteil der Fusion sehr klein und dient nur zur Férderung der Effizienz der Spaltungsreaktion durch
Neutronen. In der theoretisch beliebigen Zahl der folgenden, immer groBeren Stufen werden alle
drei Phasen genutzt. Pro Stufe kann der Energieertrag etwa um den Faktor 30 wachsen. In der
letzten Stufe kann die dritte Phase entfallen kann, so da3 die Gesamtenergie sich auf etwas weniger
als die Halfte reduziert, aber iiberwiegend aus der radiologisch relativ sauberen Fusion gewonnen
wird. Derartige Sprengkorper konnen in ihren zweiten und folgenden Stufen theoretisch einen
maximalen effektiven Energieinhalt von 50 ktTNT/kg fiir den Fusionsanteil, die zweite Phase, und
17 ktTNT/kg fiir den zweiten Fissionsanteil, die dritte Phase, erreichen. Praktisch erreichbar sind
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Werte um 6 ktTNT/kg = 2.475E13 J/kg fiir den gesamten Sprengkorper, allerdings nur in sehr
groBBen Sprengkorpern. Die erste Stufe ist der Fissionsziinder mit typischen Werten um 0.0005...0.1
ktTNT/kg fiir die erste Phase, der etwa 0.1 ktTNT zur Gesamtenergie beitragt. Die Hiroshima-
Bombe Little Boy ergab bei 12.5 ktTNT etwa 4 tTNT/kg, und die mit 57 MtTNT freigesetzter
Gesamtenergie grofite getestete Bombe erreichte 2 ktTNT/kg, wobei der Fissionsmantel der dritten
Stufe durch Blei ersetzt, ihre dritte Phase also stillgelegt war. Mit ihm wéren bis zu 150 MtTNT
bzw. 5.56 ktTNT/kg moglich gewesen. Heutige moderne, d.h. relativ kleine Kernwaffen der USA
erreichen 0.6...1.5 ktTNT/kg; der als einziger aus den 1960er Jahren noch eingelagerte grof3e
Sprengkopt W53 kommt auf 3.2 ktTNT/kg. Dies deckt sich mit der in [133] berichteten Anmerkung
»Der jeweils hochste Wert fiir das Sprengkraft-Gewicht-Verhaltnis amerikanischer Waffen ist wohl
recht nahe an die praktisch erreichbare Grenze herangekommen.« von Theodore B. Taylor, dem
Erfinder der neutronenstrahlungsverstirkten Bombe. Die dort angedeuteten Entwicklungen von
Sprengkorpern mit gerichteter Energiefreisetzung wurden nicht so weiterverfolgt, dall ihre
Verfiigbarkeit heute bekannt wire - »Tatsichlich sind Kernwaffen, welche gegeniiber
herkdmmlichen nuklearen Systemen das Eintausendfache oder oder mehr pro Flacheneinheit in das
Ziel bringen, durchaus realisierbar«.

Das sogenannte Teller-Ulam-Prinzip im Westen, bzw. Sakharovs Dritte Idee in der ehemaligen
Sowjetunion, wurde 1951 von Edward Teller und 1954 von Andrei Sakharov unabhdngig
voneinander entwickelt. Vorarbeiten leisteten Enrico Fermi, der Teller 1941 die Verwendung von
fissionsgeziindeten Fusionsreaktionen vorschlug; Emil Konopinski, der 1942 die Verwendung von
Tritium als leicht fusionierbaren Brennstoff vorschlug; Vitaly Ginzburg, der 1948 nach Teller den
festen, lagerfahigen und eigenreaktiven Fusionsbrennstoff Lithium-6-deuterid entdeckte; Stanislaw
Ulam, der 1951 Teller zur Entwicklung der Stufentrennung mit Trennung von Kompression und
Erhitzung der Folgestufe durch Strahlungstransportmechanismen anregte; und Viktor Davidenko,
der 1953 die Stufentrennung vorantrieb, die Sakharov schon 1949 untersucht hatte, und nun mit
Yakov Borisovich Zeldovich 1954 zum gleichen Ergebnis wie Teller entwickelte.

Da tiber die genaue Wirkungsweise fast - s. [A.4.] - nur unbestitigte, wenn auch physikalisch
plausible Rekonstruktionen vorliegen, soll auf sie nicht weiter eingegangen werden. Es sind nur fiir
Kernwaffen der USA genaue und bestétigte Daten beziiglich ihrer duleren Abmessungen, Masse
und freisetzbaren Energie bekannt, sowie einige Angaben aus dem freiwillig und zu einem frithen
Zeitpunkt eingestellten siidafrikanischen Kernwaffenprojekt. Uber Gerite anderer Nationen werden
aus unbekannten Griinden auch im Internet keine Angaben gemacht, abgesehen von einigen
wenigen rudimentiren Angaben zu britischen, vermuteten israelischen, franzdsischen und indischen
Waftfen. Von letzteren beiden wird sogar nur der Energieertrag und die Anzahl angegeben. Weitere
Daten, etwa von sowjetisch/russischen, chinesischen, pakistanischen oder nordkoreanischen
Kernwaffen, oder aus den eingestellten argentinischen und brasilianischen Programmen, finden sich
auch nicht auf den an sich sehr umfangreichen, informativen und gewissenhaft erstellten Seiten, die
der Riistung und der mit ihr gegeniiber dem normalen freien Biirger verbundenen Geheimhaltung
besonders kritisch gegeniiberstehen. Die in der folgenden Tabelle angegebenen, praktisch
ausschlieflich in den USA durch offizielle Parlamentsaktivititen z.B. von Haushaltsgremien und
Untersuchungsausschiissen verdffentlichten, im Zusammenhang mit Abriistungsverhandlungen von
den USA offiziell deklarierten, oder dort bei diesen Vorgingen auf Nebenwegen
bekanntgewordenen Daten wurden von solchen Seiten in der Regel mit direkten oder indirekten
Quellenangaben bereitgehalten.
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Spreng- &,  Léange, Masse, Energie, Anzahl Anzahl spez. vol.spez. Bemerkungen,
kopf m m kg ktTNT produ- in Energie, Energie, Tragersystem
ziert  Dienst J/kg J/m?

W53 0.94 2.62 2812 9000 350 °) 50 1.32E13 2.04E16 Titan II
B61 0.34 3.60 325 340 3150 1350 4.32E12 4.29E1S5 Freifallbombe
W62 0.50 1.00 115 170 1725 ') 610 6.10E12 3.57E15 Minuteman III 3)

W76 165 100 ~3000 2.50E12 Trident I, II

W78 0.54 1.72 272 335 1083 ') 920 5.08E12 3.51E15 Minuteman III
W80-0 0.30 0.80 132 170 367 5.31E12 1.24E16 SLCM, Landlager
W80-1 0.30 0.80 132 150 1750 1400 4.69E12 1.09E16 ALCM

w84 0.33 0.86 176 150 300 ©) 3.52E12 8.41E15 GLCM (INF)
W87 0.55 1.75 272 %) 300 525 4.55E12 2.97E15 Peacekeeper #)
W88 0.55 1.75 363 475 400 5.40E12 4.71E15 Trident II

British 100 192 144 Trident, ~ W76
TN-71 150 192 L'Inflexible M4B
TN-75 100 192 SNLE-NG M45
TN-81 300 65 A.de I'Air, ASMP

[25], die angegebene Energie ist die in der maximalen Stufe mindestens erreichbare - °) inaktiv
eingelagert - ') wird unter START-II-Abkommen von W88 ersetzt und eingelagert - ?) mit
zusitzlichen HEU-Ringen an der zweiten Stufe 475 ktTNT, 7.20E12 J/kg, 4.71E15 J/m? - 3) Mk 12
RV, 363 kg - #) Mk 21 RV, 363 kg, Transfer auf Minuteman I1I

Tabelle 3.13 - Abmessung und Energieinhalt kerntechnischer Gerite

Mit der bekanntgewordenen Geschichte der Nuklearspionage seit dem Zweiten Weltkrieg und der
allgemeinen o6ffentlichen Zuganglichkeit der Daten der Grundlagenforschung ist anzunehmen, daf}
mindestens sowjetisch/russische und chinesische Gerite, und vielleicht auch indische ahnliche
Leistungen erreichen.

Ihr Einsatz ist auBerhalb der Erdatmosphére praktisch ohne, und auflerhalb der Erdmagnetosphére
vollstandig ohne Riickwirkungen auf die Biosphdre moglich. Von der freigesetzten Energie und
dem Strahlungsriicklauf in die Atmosphare erreichen nur sichtbares Licht, Warmestrahlung in den
aus der Astronomie bekannten Fenstern im nahen und thermischen Infrarot, und tberwiegend
thermische Mikrowellen den Erdboden. Vollstindig absorbiert werden von auflen eindringende
Gammastrahlen bis in 20 km Hohe tber dem Erdboden, Neutronen bis in 27 km, harte
Rontgenstrahlen bis in 50 km, mittlere Rontgenstrahlen bis in 75 km, und weiche Rontgenstrahlen
sowie atomare Partikel aus Waffentriimmern bis in 100 km Hoéhe. Auflerhalb der Erdmagnetosphére
werden letztere vom Sonnenwind mit 600 km/s aus dem Raum der erddhnlichen Planeten geblasen.
Auch innerhalb der Magnetosphare bleiben sie, da von Anfang an ionisiert, an Magnetfeldlinien
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gebunden wie die atomaren Partikel der natiirlichen van-Allen-Strahlungsgiirtel und des
Sonnenwindes. Durch die hohen Temperaturen bei der Ziindung und Reaktion, sowie die schnelle
Expansion ins Vakuum gibt es keine radioaktiven Waffentrimmer in Form von Staubpartikeln. Der
Sprengsatz und seine umgebenden Einrichtungen werden vollstindig in atomares Plasma
umgewandelt.

Erfolgt der Transport in die Umlaufbahn und auf Fluchtgeschwindigkeit in dem zugehdrigen
Wiedereintrittskorper, so besteht dadurch ebenfalls keine Gefahr der Kontamination der Biosphare,
da diese Gerite so konstruiert sind, dafl sie den Wiedereintritt nicht nur unbeschadet, sondern auch
funktionsfahig tiberstehen, und sogar das Eindringen in den festen Boden, um erst unterirdisch zur
Explosion gebracht zu werden. Die berechtigten Einwédnde gegen den Betrieb von Kernreaktoren in
der Umlaufbahn nach [134] sind daher in diesem Fall nicht anwendbar.

Da existierende Kernwaffen nie im Weltraum getestet wurden, und auch ihre Lagerung unter
Weltraumbedingungen nicht erprobt ist, muB man [37-219] folgend annehmen, daBl ein
druckbeaufschlagter Transportbehalter fiir die unter Umstinden mehrjahrige Weltraumreisephase
der Mission notig ist, um wirknutzlastschadigende Effekte sicher zu unterbinden. Speziell bei
Geraten, die fiir den Einsatz mit ballistischen Raketen konstruiert sind, ist zudem anzunehmen, dal3
der kurzzeitige Abfall des Umgebungsdruckes und eventuell auch seine Wiederherstellung nach der
exoatmospharischen ballistischen Flugphase einen Teil der von Sicherheitsmechanismen
abgefragten Bedingungen vor der Ziindungsfreigabe darstellen. Ein solches Behéltnis konnte den
auf Satelliten tiblichen Treibstofftanks ahnlich und entsprechend leicht sein, ebenso wie die notigen
Zusatzeinrichtungen zur Druckbeaufschlagung. Die Unterbringung im Flugkoérper muf3 dann
lediglich der moglichen Gefahr durch Staubpartikel in Zielnahe Rechnung tragen. Fiir den Fall einer
solchen Kollision in Zielndhe oder den Fall des Kommunikationsverlustes im weiteren Anflug
empfiehlt es sich, einen mehrfach redundanten, vollstindig autonomen und bei jeder
Kommunikationssitzung nachstellbareren Zeitgeber sehr nahe der Wirknutzlast zu installieren, der
sie ziindet, wenn der zum Zeitpunkt der letzten erfolgreichen Kommunikationsverbindung
vorausberechnete geringste Abstand vom Ziel erreicht wird. Diese Einrichtung entspricht den
erprobten  Aufweck-Zeitgebern von inaktiv fliegenden Impaktoren wie der Galileo-
Atmosphdrenkapsel oder Huygens. Sie kann auch zur Neutralisation der Wirknutzlast bei einem
frithen Scheitern der Mission dienen, da ja auch die Bahn des Raumflugkorpers nach dem Start,
auch mit den bereits betrachteten natiirlichen Bahnstérungen, zunachst ahnlich erdnah bleibt wie die
eines natiirlichen PHO.

Mit Druckbehélter, Ummantelung, zusatzlichen Sicherheits- und Ziindungseinrichtungen, und der
notigen Tragestruktur kann daher mit einem Massebedarf von etwa 500 kg fiir die Unterbringung
eines modernen Sprengsatzes von 300 bis 475 ktTNT gerechnet werden. Eine instrumentierte
Basissonde als Trager eines Sprengsatzes dieser Art woge damit insgesamt etwa 1000 kg,
unabhingig davon, ob er mit der Sonde verbunden bleibt, oder fiir den terminalen Anflug analog
zur Sonde Deep Impact mit den unentbehrlichen Zusatzeinrichtungen abgetrennt wird. Es ergibt
sich also hochstens 1 ktTNT/kg = 4.125E12 J/kg Gesamteffizienz fiir diesen Sprengsatz als freier
Impaktor, und die Halfte davon, wenn er bis zur Ziindung mit der gesamten Basissonde verbunden
bleibt, wie folgend angenommen wird. Entsprechend der Gesamtmasse in unmittelbarer
Explosionsumgebung reduzierte Werte gelten bei der Unterbringung in einem noch grofleren Gerét.
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Die Wirkung auf ein Zielobjekt, folgend als Teller-Sakharov-Zeldovich-Wirkung (TSZ)
bezeichnet, beruht auf der Energietibertragung durch Neutronen, elektromagnetische Strahlung und
die Expansion der in ein ionisiertes Plasma umgewandelten Masse des Sprengkorpers und seiner
unmittelbaren Umgebung. Material, das der TSZ ausgesetzt ist, erfahrt einen unmittelbaren, inneren
Energieeintrag durch die Absorption von Neutronen, Rontgen- und Gammastrahlen innerhalb einer
der jeweiligen optischen Dicke fiir die betreffende Kombination aus Material und Strahlung
entsprechenden Schichtdicke. Es ist aulerdem dem Strahlungsdruck dieser Strahlung ausgesetzt,
dem Plasmadruck aus bereits verdampften Schichten dariiber und aus der eintreffenden
expandierenden  Sprengkorpermasse, und dem  Ablationsdruck seiner durch den
Strahlungsenergieeintrag verdampften Anteile. Dabei bleibt sein Volumen wegen der iiberaus
raschen Wirkung momentan konstant, und es erhoht sich lediglich seine Temperatur. Aus ihrer
Hohe folgen dann alle weiteren Prozesse, die von einer einfachen, aber schlagartigen
Wirmeausdehung des Festkorpers bis zur schlagartigen Umwandlung in ein Plasma von der Dichte
des Festkorpers reichen, das dann schlagartig mit einer seiner Temperatur entsprechenden, sehr
hohen Geschwindigkeit zu expandieren beginnt. [25]

Innerhalb der ersten wenigen Mikrosekunden sind mindestens etwa 70 % der emittierten Energie
einer Kernexplosion thermische Rontgenstrahlen, wobei ihr Anteil leicht ansteigt mit steigender
Gesamteffizienz des Sprengsatzes, da ihre Abstrahlung eine Funktion der Temperatur der
ionisierten Waffeniiberreste ist, deren als kinetische Energie der Uberreste eingebrachter Anteil im
Gegenzug sinkt. Die typische Plasmageschwindigkeit eines Sprengkorpers mit Fusionsbrennstoffen
und hoher Effizienz betragt etwa 1000 km/s und stellt 10 % der Gesamtexplosionsenergie.
Gammastrahlung, die in Kernreaktionen des direkten Brennens und folgenden Zerfillen extrem
kurzlebiger Isotope aus der Kernspaltung entsteht, tragt iiber die erste Sekunde nach der Explosion
etwa 3.5 % zur Gesamtexplosionsenergie bei, in manchen Fusionsreaktionen bis zu 20 %. Bei
gegenwartig verfiigbaren Sprengkorpern wird sie bis auf wenige Prozent im Gerdt sofort wieder
absorbiert und letztendlich in thermische Rontgenstrahlung umgesetzt. Die kinetische Energie der
UberschuBneutronen aus dem letzten Zyklus der exponentiellen Kettenreaktion betrigt 1.8 % der
Gesamtexplosionsenergie bei Spaltungsreaktionen, und im Fusionanteil je nach Fusionsbrennstoff
40...80 %. Sie werden bei ZusammenstoBen mit leichten Elementen im Waffenmaterial abgebremst,
und besonders bei 3-Phasen-Sprengsatzen prinzipbedingt in der dritten Fissionsphase umgesetzt.
Die Wellenldnge und Intensitit der Rontgenstrahlung hingt vom mittleren Molekulargewicht des
thermisch strahlenden Sprengsatzmantels ab, womit sich eine Moglichkeit der Abstimmung auf das
absorbierende  Ziel ergdbe. Neutronen konnten in  einem  besonderen  duBeren
Konvertermaterialmantel in Gammastrahlung umgesetzt werden, wovon etwa Hailfte entweicht,
wahrend die andere nach innen resorbiert wird, um letztlich wieder zu thermischer
Rontgenstrahlung zu werden.

Die thermischen Rontgenstrahlen als Hauptenergietransportmedium werden innerhalb einiger
Dezimeter in festen, hochstens weniger Meter in fliissigen oder gasformigen Medien absorbiert und
erzeugen so das von irdischen Testexplosionen bekannte Feuerballvolumen, das sie in thermische
Licht- und Infrarotemissionen und eine praktisch spharische Schockwelle im Medium umwandelt.
Im Vakuum bleiben wegen der fehlenden Absorption und MasseumschlieBung alle dem Sprengsatz
und seiner unmittelbaren Umgebung inharenten Richteffekte erhalten, wodurch moglicherweise die
Effizienz der Zielwirkung durch eine besondere Orientierung oder Umbauung verbessert werden
kann. In [133] ist eine ausfiihrliche Diskussion der Bodenstationierung gerichteter Sprengkorper
enthalten, woraus sich mit der bekannten durchdringenden Wirkung von Neutronen, Rontgen- und
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Gammastrahlen schlieBen 1aBt, daB wirksame Biindelungscontainer wahrscheinlich sehr schwer
sind, und daher im Weltraum fiir die hier betrachteten Zwecke praktisch nicht anwendbar. Fiir
optimierte Sprengsiatze werden in [133] fiir bestimmte Wirkwege die Auswirkungen auf Feststoffe
und der benétigte Flachenenergieeintrag aufgefiihrt, wobei letzterer mit den bereits angegebenen
Anteilen an der Gesamtenergie fiir normale Sprengsitze aus der selben Quelle verwertet werden
kann. Die folgende Tabelle fal3t sie zusammen.

Energietransport Wirkung Wirk- Anteil an  Wirkradius Wirkradius
schwelle, Gesamt- 1ktTNT, 1 MtTNT,
J/m? energie °©) km °) km °)

ionisierte Ablation ins Vakuum mit Riick- 1E7..8 0.07...0.19 2.1...6.9
Sprengkorper-  stoB3 und mechanischer Zer-
iiberreste trimmerung auBerer Ober-

flachen, und innerer durch

Schockwelle (Spalling) 0.4
Rontgenstrahlen dito 1E7..8 0.8 0.10...0.28 3..10
schnelle Spreng- Durchschlagung duflerer und 1E4.5 ) 0.1 0.57..1.75 19...53

korpertiberreste  Zertrimmerung innerer Ober-
(v>100km/s, flachen durch Schockwellen

m<<lg) (Spalling)

Licht- und Infra- Entziindung und thermische 1ES5.6 %) 0.1 0.57..1.75 19...53
rotstrahlung Verspannung

Neutronen 3)  (Effekte erdgebunden) 1E3.4 0.2 2.84..20.8 104...763
Gammastrahlen (Effekte erdgebunden) 1E3..4 0.2 2.84..20.8 104..763
Mikrowellen (Effekte erdgebunden) 1E-1..+2 0.1 17.2..51.6 65...15250

[133] - ©) erzielbarer Anteil bei verstarkten, aber ungerichteten Sprengkorpern - ') normalerweise 0,
spezieller Erzeugungsmechanismus notwendig, aber unerklart - ) wirkt nur inneratmospharisch als
Feuerballstrahlung aus thermischen Rontgenstrahlen erzeugt - *) hochenergetisch

Tabelle 3.14 - Wege, Effizienz und Reichweite des Wirkenergietransportes ins Ziel
Die unmittelbare Wirkung auf festes Oberflaichenmaterial ergibt sich aus seiner Schmelz- und

Verdampfungswéarme, sowie dem mit der Temperatur korrespondierenden Dampfdruck. Die
folgende Tabelle fallit Angaben aus [39-154f.][63-113ff.][93-1346] zusammen.
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Stoff spezifische Schmelzwarme, Verdampfungs- Kondensationstemperatur im
Warmekapazitat J/ kg warme Evapsp, solaren Urnebel bei ca. 10 Pa, K
cp, J / kgK J/kg

Al203 1758

Nickel 444 293100 6197000 1 %: 1545;10 %: 1470; 1460

Eisen 465 272100 6364000 1 %: 1640; 10 %: 1530; 1410

Nickeleisen 7800 kg/m? 1473

Silikate 2650 kg/m? 2600000 5000000 1353...1623

Basalt 335 700000

FeS 703

Fe304 403

H20 4183 332400 2257100 285...340

CO2 417 180900 574000 <200

CcO 841 30100 216000

CHa4 3036 58600 548000 <200

NH3 2672 332000 1371000

Tabelle 3.15 - Schmelz- und Verdampfungseigenschaften von Mineralen der Kleinkorper

Die Eindringtiefe von Neutronen in nicht-poroses Silikatmaterial wird mit etwa 0.1...0.2 m
angegeben, die von Rontgenstrahlen ist wesentlich geringer. [63-125] Ubliche Simulationen
betrachten aber nur die von Neutronen deponierte Energie, speziell solche mit 14 MeV aus
Fusionsreaktionen, die bei den verfiigbaren 3-Phasen-Sprengsatzen nur einen sehr geringen Teil der
Energiefreisetzung ausmachen. Es werden etwa 10 % Umsetzung in Neutronen angenommen, und
es ergibt sich eine optimale Detonationsentfernung von 15 m fiir porése und 23 m fiir feste,
kugelformige Korper mit 1 km Durchmesser. Dies ergibt eine mittlere Depositionstiefe von 0.16 der
FEindringtiefe und ein Auftreffen von 0.35 der insgesamt in alle Richtungen gleichmaBig
freigesetzten Energie auf das Ziel. [63-116ft.,125ff.]

Wird die Halfte der Energie in der dritten Phase mit Spaltungsreaktionen gewonnen, werden in
Neutronen nur etwa 1 % der Gesamtenergie freigesetzt, da der grofite Anteil der in der zweiten oder
Fusionsphase erzeugten Neutronen zur Spaltung des Fissionsbrennstoffes der dritten Phase benutzt
wird. Man kann also mit der durch weitere Massen in der Umgebung reduzierten Effizienz eine
Umsetzung der Gesamtenergie in 25 % kinetische Energie der ionisierten Triimmer, 1 %
Neutronenstrahlung, etwa 5 % Gammastrahlung und somit etwa 70 % thermische Rontgenstrahlung
annehmen, die in eine diinne Oberflachenschicht eingetragen werden. Dies 14t eine wesentlich
hohere Effizienz oder einen groBeren Abstand bei gleicher deponierter Flachenenergiedichte zu, da
ein kleineres Volumen entsprechend starker erhitzt wird.

Zur Ermittelung des Ablenkimpulses 148t sich der an der Oberfldche entstehende Druck ermitteln.
Es wirkt der zunichst der Strahlungsdruck der schwarzen Strahlung im Warmegleichgewicht,
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ps =4cTM/3c ,

wobei sich die Temperatur unter der Annahme gleicher Albedo fiir ein- und ausgehende Strahlung
aus dem lokalen Strahlungsgleichgewicht wie in Kapitel 3.1.1. ermitteln 148t. Hinzu kommt die
eingebrachte kinetische Energie aus dem Auftreffen der ionisierten Sprengkorperiiberreste, die
annahernd als Druck angegeben werden kann unter der Annahme, da3 sie das Volumen, das die
expandierenden Uberreste einnehmen, gleichmaBig fiillt. Dieser Plasmadruck betriagt somit

piUPlasma = 3 MRfzges ViU? / 8 7 103

zuziiglich der inneren Energie. SchlieBlich wirkt der Dampfdruck des von Neutronen, Rontgen- und
Gammastrahlung schlagartig bis in den gasformigen oder gar Plasmazustand erhitzten
Oberflachenmaterials,

PAblation = PNEA RT = ( R/ ( ce-R )) : (( 3 Eges/ 16 7 riv? dEindringtiefe ) - ( Evap,sp + Eion,sp ) * PNEA )

Fiir die in [63-133] genannte Anfangstemperatur am Hypozentrum von T = 350000 K ergeben sich
nach dieser einfachen Abschitzung ps = 3.78 MPa, unabhingig von der Temperatur piv,Plasma = 9.81
GPa fir mrezges = 1000 kg, und pablation = 335 GPa. Der nach [63-133] numerisch ermittelte Druck
betragt 1500 GPa bei einem Energieeintrag von Esp = 1.2 GJ/kg fiir eine in 23 m Hoéhe freigesetzte
Gesamtenergie von 1 MtTNT und 10 % Neutronenenergieanteil, also 62 GJ/m?. Daraus ergibt sich
eine wirksam beeinflufite Masse von metf = 51.7 kg/m? und somit eine effektive Eindringtiefe von
nur 0.0195 m. Der gesamte Energieeintrag eines Sprengkorpers von 475 ktTNT mit den oben
angegebenen Energieanteilen betriige 295 GJ/m? bzw. Esp = 5.7 GJ/kg flir mefr.

Fiir sehr hohe Temperaturen liegt die mittlere Geschwindigkeit des expandierenden Materials weit
tiber der Schallgeschwindigkeit, so daB sie sich der eines idealen Gases mit dem Verhéltnis der
Wirmekapazititen k anndhert, die

vetf=v (k (k-1) Esp)

betragt, und lediglich eine Funktion der deponierten spezifischen Energie ist. Diese betrigt fiir die
Annahme, daf} zunachst nur % der freigesetzten Gesamtenergie Eges liber Neutronen, Rontgen- und
Gammastrahlung im Material an und direkt unter der Oberflache deponiert werden

Esp = ( 3 Eges /16 T riv? dEindringtiefe PNEA ) - Evap,sp - Eion,sp ,

wobei die zur Verdampfung notwendige und zu der den hohen Temperaturen entsprechenden
Ionisation verbrauchte Energie nicht mehr zum Antrieb der Expansion zur Verfligung steht. Fiir ein
Plasma liegt das Verhiltnis der Wérmekapazititen x eigentlich in der Nahe des Wertes fiir
einatomige Gase, k = 5/3, jedoch kann man nach [63-127] annehmen, daB3 es sich durch das nicht
ideale Verhalten zumindest fiir Silikatdimpfe bis auf k = 1.1 reduzieren kann. Evapsp liegt in der
GroBenordnung von 5 MJ/kg, Eionsp hingt sehr stark von der Temperatur und dem mit ihr
erreichten lonisationsgrad ab. Fiir einfache lonisation betriagt die notwendige Energie etwa
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4..25 eV = 6.4...40E-19 J, was bei atomaren Massenzahlen von 16 bis 59 etwa 6...150 MJ/kg
entspricht. Bei der nach [63-133] anzunehmenden Temperatur liegt das Maximum der
Wirmestrahlung bei 150 eV bzw. bis zu 900 MJ/kg, womit vollstiandige und mehrfache Ionisation
angenommen werden kann. Esp liegt damit bei mindestens 3.37 GJ/kg. Hinzu kommt noch die
wenige Mikrosekunden nach der Strahlung eintreffende kinetische Energie der ionisierten
Waffentrimmer

Eit,sp = mRfzges ViU* / 8 T 1i0? dEindringtiefe PNEA

von 1.45 GJ/kg, die die freigesetzten und bisher nur um Bruchteile eines Meters expandierten, noch
sehr dichten Gasmassen durch StoBwellen weiter autheizen kann, so daf} etwa 4.83 Gl/kg der
insgesamt eingestrahlten Energie von 5.7 GJ/kg zur Verfiigung stehen. Dies entsprache einem
Wirkungsgrad von 0.84. Die zum Antrieb durch Gasmassen freigesetzte Energie pro Flacheneinheit

Eeff = % dEindringtiefe PNEA Veff®

kann die zur Verfligung stehende Energie nicht iiberschreiten, so dal sich eine energetisch
gemittelte Auswurfgeschwindigkeit von vefr < 13.6 km/s ergeben muf3. Die sich je nach k wird fiir
Gas- oder Plasmakomponente ergebende Geschwindigkeit von vetf = 19...61 km/s zeigt, dal k noch
unter 1.1 und damit in der Tat weit unter dem Wert fiir ideale Gase liegt. Damit liegt der
iibertragene Impuls pro Flacheneinheit

Neff = Veff dEindringtiefe PNEA

unter 700 kNs/m?. Nach [63-133ff.] wird die Energie bei der dort als optimal bestimmten, niedrigen
Detonationshéhe von riv = 23 m auf einem festen, kugelformigen Kleinkorper von 1 km
Durchmesser in einer Kreis- bzw. Kugelkalottenfliche von etwa 300 m Durchmesser deponiert, die
35 % der gesamten freigesetzten Energie der Explosion aufnimmt. Mit dem selben Anteil am
Impuls der ionisierten Waffeniiberreste

Nitr = mRfzges ViU / 4 7 1i0?

von 150 kNs/m? wird ein iibertragener Gesamtimpuls von maximal Nefrges = 850 kNs/m? erreicht.
Diese Werte gelten fiir das Hypozentrum bei den angegebenen Bedingungen. Mit wachsendem
Abstand rit vom Explosionszentrum nimmt die eingestrahlte spezifische Energie ~ 1/1* ab, aber
auch die bestrahlte lokal vertikale Schichtdicke nimmt zum lokalen Horizont hin der Sichtlinie aus
dem Abstand riv entsprechend auf 0 ab.

Der nach [63-133ff.] mit detaillierten numerischen Modellen ermittelte Optimalwert des
Impulsiibertrages auf einen derartigen Korper von 1 km Durchmesser liegt bei 1.42E10 Ns fiir
festes und 1.18E10 N fiir poroses Material mit /2 pnea bei optimalen Detonationshdhen von riv =
23 m bzw. 15m und 100 ktTNT als nutzbar angenommener Energie, wobei iiber die nur im
Festkorperanteil stattfindende Absorption das Produkt deindringtiefe - pNEA konstant bleibt. Die
Differenz der Impulsbetrage wird zur Kompaktion des pordsen Korpers aufgewandt, wobei hier
kein extremer Wert von 85 % und mehr Porositit betrachtet wurde, wie er etwa fiir unveranderte
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oder entgaste Kometenkerne zu erwarten ware. [2][80] Der geringere Explosionsabstand der
numerischen Losung fiir den pordsen Korper zeigt auch die grofere Robustheit von pordsen
Festkorpern und pordsen »rubble piles«, die in dieser Kompaktionsarbeit begriindet ist. Mit der
voranstehenden Rechnung ergeben sich in diesem Fall fiir den festen Korper ein Flachenimpuls von
322 kNs/m? im Hypozentrum und 3.7 km/s Abstromgeschwindigkeit, und ein durchschnittlicher
resultierender Flachenimpuls von 205 kNs/m? iiber die bestrahlte Kugelkalotte. Somit 1af3t sich ein
Formfaktor fiir hochenergetische Strahlungseinfliisse abschédtzen, nach dem der mittlere
resultierende Impuls tiber einem solchen bestrahlten Gebiet etwa 0.6 des Wertes im Hypozentrum
erreicht.

Fiir den betrachteten Fall unter Verwendung eines iiberwiegend thermische Rontgenstrahlen und
die kinetische Energie seiner Uberreste abgebenden, und vor allem verfiigbaren Sprengkdrpers von
Eges =475 KtTNT = 1.96E15 J ohne besondere Modifikationen zur Neutronenstrahlungsverstarkung
ergibt sich eine effektiv einstrahlbare Energie von 1.65E15 J, eine mittlere effektiv eingestrahlte
Flachenenergie von Eeffgesave = 8.42E9 J/m?, ein mittlerer resultierender Flachenimpuls von etwa
Neffges,avg = 518 kNs/m?, und somit ein resultierender Gesamtimpuls von etwa Nkkges = 3.5E10 Ns.

Die bereits nach der Rechnung in [63-133ff.] vom Korper zu absorbierende Gesamtenergie liegt
auBBerdem nahe an der Schwelle fiir die innere Zertrimmerung eines Festkorpers dieser GroBe.
Diese wird fiir feste Korper von 1 km Durchmesser bei 100 J/kg angenommen, wahrend zur
Zertrimmerung, ZerreiBung und Beschleunigung der Triimmer aus dem gemeinsamen Schwerefeld
etwa 5 klJ/kg Dispersionsenergie angenommen werden. Fiir kleinere Korper ndhert sich mit
sinkender Masse die zweite Schwelle der ersten an, und liegt fiir 100 m groe Korper bei etwa 150
J/kg. Nimmt man eine Skalierung nach der Schwerkraft an, was wohl mindestens oberhalb von 200
m Durchmesser zutreffend ist, so ist die spezifische Dispersionsenergie Edispsp ~ RA1.65, und die
gesamte Dispersionsenergie Edisp ~ RM.65 bzw. ~ m/1.55. [63-136] Dies begrenzt die Wirksamkeit
bei kleinen Korpern auf sehr empfindliche Weise. Zumindest der erste Einsatz mul} aus groferer
Entfernung geschehen, um sicherzugehen, dall das Ziel nicht fragmentiert und die Fragmente
auseinandergetrieben werden. Ist die Distanz hierfiir ausreichend, so ist die in der Oberflache
deponierte Energie so gering, daf} es nicht zu nennenswerter Gasbildung kommt. Dann verbleibt nur
die Impulsiibertagung durch den Aufprall der ionisierten Sprengkorperiiberreste, die zwar etwa ein
Viertel der Gesamtenergie tragen, von denen wegen der notwendigen groflen Distanz aber nur noch
ein Bruchteil auf das Ziel trifft. Die mit dem erzeugten Impuls erzielte Geschwindigkeitsanderung
ist von der Masse des Zieles abhingig. Die folgende Tabelle gibt einen Uberblick iiber die sicher
erzielbaren Werte unter der Annahme typischer Dichten und Kleinkérperdurchmesser.



3. Technische Mdoglichkeiten 99

@’ PNEA, IMNEA, kg Edisp,sp, Edisp, J EKngs, J EK_ngs /Eeff,ges,avg, I'iU,l’l’l NKngs, AV, m/s
m  kg/m? J/kg Eges J/m? Ns

60 250 2.827E7 100 2.83E9 2.83E9 1.72E-6 5.02E5 11406 1730 6.12E-5
60 2650 2.997E8 100 3.00E10 3.00E10 1.81E-5 5.35E5 3496 18400 6.14E-5
60 7800 8.822E8 100 8.82E10 8.82E10 5.35E-4 1.62E7 767 3.8ES 4.31E-4
140 250 3.592E8 195 1.91E10 1.91E10 1.16E-5 6.25E5 10206 11750 3.27E-5
140 2650 3.807E9 195 7.42E11 7.42E11 4.50E-4 2.52E7 1582 49E5 1.29E-4
140 7800 1.121E10 195 3.96E12 3.96E12 2.40E-3 1.43E8 649 29E6 2.59E-4
1000 250 1.309e11 5000 1.7914 1.79E14 0.1085 3.01E8 440 1.4E10 0.1058

1000 2650 1.388E12 5000 6.94E15 5.82E14 0.3533 8.42E9 23 3.5E10 0.0252
1000 7800 4.084E12 5000 3.70E16 5.82E14 0.3533 8.42E9 23 3.5E10 0.0086
fiir 475 kt TNT

Tabelle 3.16 - Sicher erzielbare Geschwindigkeitsainderung mit einem nuklearen Sprengkorper

Es ist offensichtlich, daB die Leistungen fiir kleine Korper in diesem Verfahren unbefriedigend sind.
Die erzielbare Energie reicht sogar leicht zur ZerreiBung dieser Korper aus, kann aber zur
Ablenkung wegen eben dieser Moglichkeit nicht effizient genutzt werden, da nur bei Detonation in
einem hohen Abstand sichergestellt ist, daB weiterhin nur ein einzelnes PHO zu verfolgen ist.
Jedoch handelt es sich bei der Dispersionsenergie um eine Untergrenze flir festigkeitslose
Aggregate aus Staub und eingelagerten groBen Steinen, oder den erwéhnten, wahrscheinlich zu
vermutenden monolithischen Komponenten unter 150 m Durchmesser. Handelt es sich bei
letzteren, wie aus ihrer schnellen Rotation zu entnehmen ist, um zugbelastbare Korper, so ist ein
vorsichtiges Herantasten an hohere Energieeintriage vertretbar. Die Werte der voranstehenden
Tabelle sind also als der ungiinstigste Fall anzusehen. Die Obergrenze des Erreichbaren ergibt sich
aus den verfiigbaren Sprengkorpern und der fiir sie optimalen Detonationshohe nach [63-133ff.].
Fir Korper bis etwa 1 km Durchmesser kann der Gesamtimpuls iiber die bestrahlte Flache
abgeschatzt werden, da der Krimmungseinflu klein ist, dariiber wird durch die geringe
Oberflaichenkrimmung eines kugelformigen Korpers der absorbierte Anteil der Gesamtenergie
skalierend. Die folgende Tabelle faft die hochsten erzielbaren Geschwindigkeitsinderungen
zusammen.
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D,m - fir475 ktTNT 60 140 1000 10000
pNEA = 250 kg/m3, Av, m/s 44,9654 10.9801 0.2734 3.42E-4
pNEA = 2650 kg/m3, Av, m/s 4.2415 1.0360 0.0252 3.23E-5
pNEA = 7800 kg/m3, Av, m/s 1.4409 0.3518 0.0086 1.10E-5
pNEA = 250 kg/m?, torit / Re  1.64 d 6.72d 0.74 a 591 a
PNEA = 2650 kg/m?, torift / Re 17.40 d 71.26 d 8.02a 6257 a
pNEA = 7800 kg/m?, torift / Re 51.23 d 209.84 d 23.50 a 18426 a

Tabelle 3.17 - Hochste erzielbare Geschwindigkeitsanderung mit einem nuklearen Sprengkdrper

3.3.2. Kinetische Energie

Die alteste Landemethode auf einem Himmelskorper ist die harte Landung, das heif3t der Einschlag
des Flugkorpers auf einer unbeeinflulten Bahn im Schwerefeld des Ziels, die es in weniger als
einem Zielradius passiert. Sie ist gewissermaflen auch die natiirliche Methode der Landung, denn es
ist die fiir alle Kleinkorper, die eine derartige Bahngeometrie gegeniiber der Erde oder anderen
Planeten haben. Technisch angewandt wurde sie mit den Mondsonden Luna II und Ranger, mit den
direkt anfliegenden Venus-, Mars- und Titanlandegeréten, der Galileo Atmosphérensonde, bisher
nicht erfolgreich mit sogenannten Penetratoren, und dem Impaktor der Mission Deep Impact. Mit
diesem Impaktor gelang am 04.07.2006 die erste erfolgreiche harte Landung auf einem
Kleinkorper, dem Kometen 9P/Tempel 1 und, obwohl mit wissenschaftlichen Instrumenten und
einer aktiven Zielansteuerung ausgestattet, war die Hauptnutzlast die in einer ansonsten passiven
Kupfermasse gespeicherte kinetische Energie. In der Gesamtmasse von 372 kg wurden bei 10.2
km/s Relativgeschwindigkeit 19.35 GJ oder 4.69 tTNT kinetische Energie ins Ziel gebracht, sowie
ein Impuls von 3.79 MNs. Der Einschlag setzte nach vorlaufigen Ergebnissen 500 t Wasser und
tiber 500 t Staub frei, wovon ein Teil in einer schnellen Auswurfwolke mit Geschwindigkeiten von
7...10 km/s enthalten war. Der Komet schien fiir einige Stunden um einen Faktor zwei bis drei
heller gegeniiber der normalen scheinbaren Helligkeit H* = 10 mag. [60] Leider liegen noch keine
genaueren  Daten  lber diese  ausgeworfenen  Massen und  insbesondere  ihre
Geschwindigkeitsverteilung vor.

Der Wirkmechanismus eines kinetischen Impaktors zur Geschwindigkeitsanderung ist zunéachst die
Ubertragung seines Impulses auf das Ziel. Bleiben die Triimmer im Schwerefeld des Zieles, so
entspricht der Vorgang einem perfekt plastischen Stof3. Aufler in streifenden Begegnungen oder bei
einem Durchschuf3 durch einen extrem pordsen Korper konnen keine Triimmer in die Richtung des
tibertragenen Impulses entkommen. Werden durch die Wirkung der kinetischen Energie, einem
natlirlichen Meteoriteneinschlag in allen seinen Erscheinungen entsprechend, feste und gasférmige
Auswurfmassen und Strahlungsenergie freigesetzt, so wirken sie zusitzlich in Richtung des bereits
iibertragenen Impulses, vorausgesetzt sie entkommen dem gemeinsamen Schwerefeld von Ziel und
Impaktor samt Triimmern. Der iibertragene Impuls ist also im praktischen Anwendungsfall immer
groBer als der des Impaktors, womit gilt
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Nges = Ckin MRfz Vreloo .

Die Konstante Ckin ist empfindlich abhidngig von den Eigenschaften des Zieles und der
Auswurfvorgiange bei der Kraterbildung. Entscheidend ist die untere Grenzgeschwindigkeit der
Auswurfmassen, da an diesem Ende des Spektrums die grofite Masse und der hochste Impulsanteil
freigesetzt wird, aber auch die Gravitation des Zieles am wirksamsten ist. Es besteht auch ein
grofBer Unterschied bei Zielen unterschiedlicher Porositit. Feste Korper verlieren bei gegebenen
Bedingungen mehr Masse durch Kraterauswurfmassen; an schnellen Auswurfmassen im Bereich
m(V) ® mRfz ; V = vrelo um eine GroBenordnung und an langsamen Auswurfmassen im Bereich von
m(v) > 1E4 mrf; ; v < 1E-3 vrelo um fast zwei Groflenordnungen mehr. Auch hier bestatigt sich die
Uberlebensfahigkeit von Korpern, die dem »rubble pile«-Modell folgend aufgebaut sind. Bisher
liegen sehr unterschiedliche Modellierungen vor, die einen moglichen Bereich von 1.11 < Ckin <

10.6 ergeben. Der niedrigere Wert gilt fiir sehr porose, der hohere fiir vollstindig feste, mit
irdischen Gesteinen vergleichbare Korper. Ahnliche Unsicherheiten wirken auf Explosionen unter
der Oberflache, da auch sie auf die selben Mechanismen der Kraterbildung und den Impulstransport
durch Auswurfmassen angewiesen sind. [63-119ff.]

Fiir Deep Impact kann man mit groBer Vorsicht unter Annahme eines pordsen Korpers schétzen,
daB die Freisetzung der Hauptmasse von > 1000 t Wasser und Staub in die einige 1000 km
messende Koma des Kometen mit etwa 1 m/s geschah, und hochstens ein Prozent, also eine der
gegebenen Impaktormasse entsprechenden Menge, mit v = vrelo freigesetzt wurde. Dies ergdbe dann
Ckin = 1.27.

Eine zweckdienliche Methode, die erzielte Impulstibertragung zu erhéhen ist es, die letzte Stufe der
Tragerrakete mit der Basisraumsonde verbunden zu belassen bzw. sie gleich fest in sie zu
integrieren. Ihre Leermasse liegt in der selben Groflenordnung wie die der Nutzlast, und ist ohnehin
auf die Erdfluchtbahn transportiert worden. Dies ist einer der wenigen Félle, in denen eine
moglichst schwere Nutzlast wiinschenswert ist. Fiir eine Basissonde ergeben sich so etwa 1000 kg,
und die schwersten bisher in dhnlicher Mission geflogenen Raumfahrzeuge wogen knapp 6000 kg.
Sinnvolle Grenzen der Relativgeschwindigkeit ergeben sich durch eine noch vertretbare Reisezeit
zu einem sehr erdnahen Ziel, sowie durch ein auf Gegenkurs zur Erdumlaufbahn mit
Sonnenfluchtgeschwindigkeit laufendes Ziel. Mogliche Geschwindigkeitsanderungen mit dieser
Methode fiihrt die folgende Tabelle auf.

m = 3E8 kg / 4E9 kg °) 1000 kg; 10 km/s 1000 kg; 73 km/s 6000 kg; 10 km/s 6000 kg; 73 km/s

- IMRfz | Vrelowo

Ckin=1.11, Av, m/s 0.037/0.003 0.270/0.020 0.222/0.017 1.620/0.122
Ckin =10.6, Av, m/s 0.353/0.027 2.579/0.194 2.120/0.159 15.476 /1.161
Ckin=1.11, torit/Re 5.46a/674a 0.75a/10.11a 091a/11.89a 45.6d/605d

Ckin=10.6, torit / Re 0.57a/ 7.5a 0.08a/ 1.04a 0.10a/ 127a 48d/ 64d
) mit pnea = 2650 kg/m?*: & 60 m, 3E8 kg / & 140 m, 4E9 kg

Tabelle 3.18 - Mit kinetischer Energie erzielbare Geschwindigkeitsanderung
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3.3.3. Technischer Riickstof3antrieb

Die erste weiche Landung auf einem Kleinkorper gelang mit der nicht dafiir konstruierten Sonde
NEAR am 12.02.2001 auf dem groflen NEA (433) Eros nach fast einem Jahr Untersuchung des
Zieles aus der Umlaufbahn. Auch nach dem Aufsetzen funktionierte die Sonde noch einwandfrei,
insbesondere auch ihre Energieerzeugung tiber Solarzellen und die Kommunikation. Die
Hauptantenne konnte konstruktiv bedingt nicht geschwenkt werden, aber iiber eine
Rundstrahlantenne wurden weiterhin lesbare Daten tibertragen.

Im Apollo-Programm wurden Lander bis zu etwa 6500 kg Landemasse auf dem Mond gelandet,
wobei die Steuerung in der entscheidenden Landephase von Hand erfolgte. Die
Schwerebeschleunigung und die Fluchtgeschwindigkeit auf erdnahen Kleinkorpern liegen jedoch
drei oder mehr GroBenordnungen unter der des Mondes. So ist eine Landung mit praktisch jedem
Raumfahrzeug, das iiberhaupt in die Nahe eines solchen Korpers gelangen kann und tiber die Mittel
zur Anpassung seiner Geschwindigkeit an das Ziel verfiigt, dort moglich. Es ist eher die geringe
Geschwindigkeitsspanne zwischen Landung und Fluchtgeschwindigkeit eine Herausforderung,
besonders an die Navigation um unregelmafig geformte Korper.

Die Landung eines leistungsfahigen, also mit moglichst hohem spezifischem Impuls arbeitenden
chemischen oder elektrischen Antriebes ist daher prinzipiell méglich. Um wirksam zu sein, sollte
auch moglichst viel Treibstoff auf dem Kleinkorper gelandet werden. Grofle Raumsonden werden
bis auf weiteres nicht mehr verfiigbar sein, jedoch werden in der kommerziellen Raumfahrt dhnlich
grole geostationdre Satelliten verwendet, die an sich schon mit leistungsfahigen
Flissigkeitstriebwerken, und zunehmend auch mit elektrischen Antrieben ausgeriistet sind. Die
geostationdre Umlaufbahn liegt teilweise auBlerhalb des schiitzenden Erdmagnetfeldes, und ist
teilweise den erhohten Partikelfliissen der irdischen Strahlungsgiirtel ausgesetzt, weshalb diese
Satelliten auch fiir interplanetare Fliige geeignet sind, wenn der Thermalhaushalt gegebenenfalls
angepallt werden kann. Tatsichlich wurde bereits ein erfolgreicher interplanetarer Flug mit einem
ganz normalen Kommunikationssatelliten durchgefiihrt. Beim Start von AsiaSat 3 versagte die
Wiederziindung der Oberstufe Blok DM einer Proton, so daf3 der Satellit in einer Transferbahn mit
hoher Inklination gefangen war. Das Antriebsvermodgen des eigenen Apogaumstriebwerkes gentigte
nicht, um die Bahndrehung durchzufiihren. Stattdessen wurde der Satellit vom Typ Hughes HS-
601HP iiber mehrere Triebwerksziindungen auf hochelliptische Bahnen und schlieBlich bis in
Mondnédhe angehoben. Mit zwei gezielten Mondvorbeifliigen und weiteren kleinen Einfliissen des
Mondes auf die Bahn wurde ihre Ebene gedreht und das Perizentrum bis in die Hohe der
geostationdren Bahn gehoben. SchlieBlich erfolgte das Einbremsen in diese Bahn und die
Positionierung des vom Hersteller von der Versicherung des Kunden zurtickerworbenen Satelliten
als HGS-1 mit einer nun mietbaren Nutzlast. [128] Spatere Versionen dieses Satellitenmodelles und
der Nachfolgetyp Boeing BSS-702 bieten aullerdem lonentriebwerke mit um 100 mN Schubkraft
zur Positionshaltung in der geostationdren Bahn. HGS-1 und zwei Exemplare des
Nachfolgemodelles sind in Tabelle 3.10 aufgefiihrt, darunter der schwerste bisher geflogene.
Bereits in der Grundausfiihrung hat der Bus dieser Satelliten ein hohes Antriebsvermdgen, das auch
bei der maximalen Nutzlast von 1200 kg noch im Bereich des Ublichen fiir groBe interplanetare
Orbiter und besonders mandvrierfahige Sonden liegt. Es konnen ohne Modifikationen 1750 kg der
Treibstoffkombination N204/MMH zuziiglich etwa 75 kg des Xenon-Treibgases fiir die
Ionenantriebe mitgefiihrt werden, und die groBte geflogene Gesamtreibstoffmasse sind 2302 kg. Fiir



3. Technische Mdoglichkeiten 103

elektrische Antriebe sind die extrem groBen Solarzellenflachen attraktiv, die bis zu 15 kW Leistung
in Erdnahe ermdglichen. [125]

Es sollte also moglich sein, im Rahmen der bisher erflogenen Parameter - neben der notwendigen
Instrumentierung fiir interplanetare Navigation - noch etwa 1100 kg zusatzlichen Treibstoff und
gegebenenfalls zusitzliche Triebwerke mitzufiihren. Fiir einen chemischen Antrieb kann das
vorhandene Apogiumstriebwerk genutzt werden, wenn der Satellit bzw. sein Treibstoffsystem eine
Uberkopflandung mit dem Haupttriecbwerk nach oben in der geringen Schwerkraft eines
Kleinkorpers ermoglichen. Die mit serienmafligen Triebwerken moglichen Impulsgaben zeigt die
folgende Tabelle.

Antriebskombination Impuls, Ns m=3E8 kg/ 4E9kg m=3E8kg/ 4E9 kg
°)- Av,m/s °) - torift/ Re

R-4D, 3094 m/s, 1100 kg 3403400 0.0113/ 0.0009 17.82a/237.5a

R-4D, 3094 m/s, 2500 kg 7735000 0.0258/ 0.0019 7.84a/1045a

XIPS-25 4.2 kW, 37265 m/s, 1000 kg 37265270 0.1242/ 0.0093 1.62a/ 21.7a

R-4D, 1400 kg; XIPS-25 4.2, 1075 kg 44391475 0.1480/ 0.0111 137a/ 182a

R-4D: 490 N, 0.158 kg/s, 6314 s/t; XIPS-25 4.2 kW: 0.17 N, 4.56 mg/s, 6.95 a/t (1), 3 XIPS 2.31 a/t
- %) mit pNEa = 2650 kg/m?: & 60 m, 3E8 kg / & 140 m, 4E9 kg

Tabelle 3.19 - Mit techischem RiickstoBantrieb erzielbare Geschwindigkeitsanderung

Bemerkenswert ist die extrem lange Brennzeit fiir die elektrischen Antriebe, selbst mit der grof3en
zur Verfligung stehenden elektrischen Leistung. Die Spannweite der 15-kW-Solarzellen von 40.9 m
ist wohl auch an der Grenze des fiir eine derartige Landung moglichen. Sie miissen iiber mehrere
Jahre kontinuierlich beschienen werden, was die Wahl des Landeortes stark einschrankt. Mit
Schattenzeiten erhoht sich die Brenndauer je nach nutzbarer Sonnenscheindauer. Die notige
Betriebszeit wird von diesen Triebwerken in der geostationaren Umlaufbahn erreicht; tiber 15 Jahre
werden dort zwei tagliche Brennphasen von je fiinf Stunden benutzt. Dagegen dauert der chemisch
gegebene Impuls kaum 4 % h.

3.3.4. Solarthermische Verdampfung

Die erprobte lange Betriebsdauer von geostationdren Satelliten mit kontinuierlicher
Positionshaltung ermoglicht eine weitere Art der Impulsiibertragung auf einen Kleinkorper. Uber
einen hinreichend groflen, parabolischen Reflektor kann Sonnenlicht auf ein kleines Gebiet der
Oberflache konzentriert werden. Lokal wird das Strahlungsgleichgewicht so weit verschoben, daf3
die Verdampfungswéirme einer oder mehrerer Komponenten des Oberflichenmaterials erreicht
wird. Material, das im Brennfleck verdampft, erreicht bei der Expansion ins Vakuum eine
ausreichend hohe Geschwindigkeit, um das Schwerefeld des Kleinkorpers zu verlassen. Dieser
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Impuls bewirkt eine Geschwindigkeitsdnderung des Zielkorpers. Da mit dem verdampften Material
auch eine gewisse Menge Staub in die Umgebung des Kleinkdrpers entweichen kann, besteht die
Moglichkeit der Verschmutzung des Reflektors. Daher muf3 der Satellit einen gewissen Abstand
einhalten, der wiederum einen Reflektor groer Brennweite bedingt, der entsprechend formstabil
sein mufl. Dies schlieft wahrscheinlich die Verwendung von Folien als Reflektormaterial fiir
kleinere Gerate aus. Dem gegeniiber steht, daB3 der scheinbare Winkeldurchmesser des Brennfleckes
vom Reflektor aus betrachtet gleich dem der Sonne ist. Mit groferer Entfernung wird also auch die
Flache, auf die die Sonnenenergie konzentriert wird, immer grof3er. Es gilt

IFoc = OL® * 'KK-Sat = TKK-Sat © R® / r®-sat

mit der Entfernung des Satelliten vom Kleinkérper und dem Verhéltnis von Sonnenradius Re =
6.964E8 m zur Entfernung der Sonne am Ort des Satelliten. In der beleuchteten Flache gilt das
bekannte Strahlungsgleichgewicht, jedoch mit der konzentrierten Sonnenstrahlung einerseits und
dem zusitzlichen Energieentzug durch die Verdampfung von Oberflichenmaterial mit dem
Massendurchsatz m' andererseits. Bei hoher Temperatur nahert sich die Warmestrahlung dem
Bereich des sichtbaren Lichtes an, so daB fiir beide die selbe Albedo A angenommen werden kann.

N (1-Avis) TrRet* [© /4 T 10-5at? = (1-AR) Tt 1Foc®> G TA4 + Evap,sp - m'

Der Faktor m ist der Wirkungsgrad fiir die nicht perfekte Reflektion, Formfehler und
Verschmutzung, hier zu 0.75 angenommen. Die Verdampfungsenergie Evap,sp = 3...7 MJ/kg enthalt
bei T = 200...1760 K ebenfalls die zur Expansion aus dem Schwerefeld nétige Energie, die aus der
Sonnenleuchtkraft e = 3.826E26 W stammt, und tiber

Esp: K(K-I)Veff2

abgeschatzt werden kann. Der grofite bisher geflogene parabolische Reflektor ist der auf den
geostationdren Satelliten des Mobilfunksystems Thuraya installierte. Es handelt sich hier ebenfalls
um Satelliten auf Basis des Bus' BSS-702. Der Durchmesser des entfaltbaren Reflektors betragt 12
m. Als Zielabstand kann in Erdnidhe etwa 60 m angenommen werden, womit der Brennfleck eine
Flache von 0.25 m? hat. Somit gilt fiir den Massenstrom materialabhiangig

m' = (7 ((1-Avis) N 1Ret* [0 /4 T 1052t ? - (1-AR) 6 TM (1KK-Sat © RO / 1©-8at )* ) )/ Evap,sp .

Mit der Expansionsgeschwindigkeit kann nun der Schub, und tiber die Zeit der Impulsiibertrag
berechnet werden. Die folgende Tabelle gibt einen Uberblick.
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Material m', v, F,N N, m=3E8/4E9 kg m=3E8/4E9 kg
kg/s  m/s Ns/a  °)- Av,m/sp.a. °)- toitt/Re p.a.

CO2-Eis, T =200 K, Evap.sp = 1.41E9 4.700/0.3525 15.71d/209d

1 MJ/kg, Avis=0.05, Ar=0 0.1096 407 44.61

H20-Eis, T =270 K, Evap.sp = 6.19E8 2.063/0.1548  35.78d/477d

3 MJ/kg, Avis=0.05, Ar=0 0.0365 538 19.64

Silikate, T = 1600 K, Evap.sp = 3.46E7 0.115/0.0087 1.75a/23.4a

6 MJ/kg '), A=0.1125 0.0033 332 1.10

Nickeleisen, T = 1460 K, 3.67E7 0.122/0.0092 1.65a/22.0a

Bupss=7MJ/kg 1), A=04 00044 264 1.16
°) mit pNea = 2650 kg/m?: @ 60 m, 3E8 kg / @ 140 m, 4E9 kg - 1) [63-113£ff.][39-154£.][93-1346]

Tabelle 3.20 - Mit solarthermischer Verdampfung erzielbare Geschwindigkeitsanderung

Besonders geeignet erscheint diese Methode, wenn leichtfliichtige Substanzen vorhanden sind. Dies
ist z.B. auf inaktiven Kometenkernen moglich. Der Betrieb eines Reflektors in der unmittelbaren
Néhe eines aktiven Kometenkernes ist mindestens schwierig, und wegen der Gas- und
Staubemissionen durch die Verschmutzung des Reflektors wohl nur zeitlich sehr begrenzt méglich.
Diese Emissionen machen die Bahn ohnehin sehr variabel, wie bereits erwiahnt, weshalb sich die
Notwendigkeit zu dieser Betriebsart wahrscheinlich nicht ergibt.

3.3.5. Vergleich der Wirkmethoden

Kriterium fiir die effiziente Nutzung der zur Verfiigung stehenden Transportmittel ist die
spezifische Umlenkung, also Av / mNuwlast, die mit einer bestimmten Wirkmethode an einem
bestimmten Ziel erreichbar ist. Bei der solarthermischen Verdampfung muf3 dazu tiber die erwartete
Wirkzeit oder Lebensdauer des Satelliten gerechnet werden, was mit den gegebenen
Einschrankungen sinngemal} auch fiir die Nutzung des Ionenantriebs auf Landern mit technischem
RiickstoBantrieb gilt, obwohl seine Leistung tiber das Treibstoffvolumen fest begrenzt ist. Die
zusatzliche Reduktion der spezifischen Umlenkung durch besondere Umstande der Bahnmechanik
bleibt in diesem Vergleich unberiicksichtigt. Ist ein Kleinkorper wie (29075) 1950 DA in einer
Bahnresonanz gefangen, mufl diese durch die Bahndnderung aufgebrochen werden. Andernfalls
verursacht eine eingebrachte Beschleunigung nur eine Verschiebung im Pendeln des Korpers um
die mittlere Bewegung des Schwerpunktes der Resonanz. Die Wirkung von Methoden mit
niedrigem Schub und hoher Wirkzeit kann vollig von den Riickstellkraften und der Ddmpfung der
Bahnresonanz aufgezehrt werden, da diese kontinuierlich gegen eine Verschiebung wirken.
Uberwiegt durch die Riickstellkrifte das Pendeln, so kann hier eventuell durch eine phasenrichtige
Schubgabe Schwung geholt werden, bis die Bahnresonanz gebrochen ist. Die folgende Tabelle fal3t
die Leistung der geschilderten Methoden im optimalen Fall zusammen.
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D, m; pNEa = 2650 kg/m® - Av / mNutzlast, m / s kg 60 140 1000 10000
maximale radiative Ablation, 1000 kg 4.24E-3 1.04E-3 2.52E-5 3.23E-8
dispersionssichere radiative Ablation, 1000 kg 6.14E-8 1.29E-7 2.52E-5 3.23E-8
kinetische Energie, 1000 kg, 10 km/s 3.70E-5 3.00E-6
kinetische Energie, 1000 kg, 73 km/s 2.70E-4 2.00E-5
kinetische Energie, 6000 kg, 10 km/s 3.70E-5 2.83E-6
kinetische Energie, 6000 kg, 73 km/s 2.70E-4 2.03E-5
chemischer RiickstoBantrieb, 2500 / 6000 kg 4.30E-6 3.17E-7
chem. + elektrischer RiickstoBantrieb, 1400 / 1075 / 6000 kg 2.47E-5 1.85E-6
solarthermische Verdampfung, p.a., 6000 kg 1.92E-5 1.45E-6
solarthermische Verdampfung, 15 a, 6000 kg 2.88E-4 2.18E-5

Tabelle 3.21 - Vergleich der Wirkmethoden nach ihrer spezifischen Umlenkung

Es zeigt sich, daB die schwiachste Option die Landung eines chemischen RiickstoBantriebes auf der

Oberflache eines Kleinkorpers ist. Die Effizienz aller anderen nichtnuklearen Optionen féllt etwa
innerhalb einer GroBenordnung, wobei solarthermischer und elektrischer Antrieb eine lange
Betriebsdauer benoétigen, um ihr Potential zu entfalten. Um zwei bis drei GréBenordnungen
ubertrifft die nukleare Option alle anderen Wirkmethoden - vorausgesetzt, das Ziel iibersteht den
Einsatz unzerstreut.

3.4. Zur Verftugung stehende Trager

Die diskutierten Wirkmethoden erfordern auf die Zielendgeschwindigkeit gebrachte Nutzlasten
von 1000 kg oder 6000 kg. Die kleinere Nutzlast kann ohne Probleme von allen groBeren
verfligbaren Tragern auf Fluchtgeschwindigkeit beschleunigt werden, fiir die groBere dagegen sind
die Moglichkeiten zur direkten Beforderung sehr eingeschrankt. Es sind auf dem Triagermarkt viele
Typen verfiigbar, die in den letzten zwei Jahren kommerziell oder auch zuvor interplanetar geflogen
wurden. Dieses Uberangebot hat jedoch eine sehr niedrige Kadenz nach sich gezogen. Zwar gibt es
einige Anbieter, die wesentlich kiirzere mogliche Startintervalle anbieten, jedoch sind die
zugehorigen Verfahren mangels Nachfrage oder aus Griinden der Kosteneinsparung unerprobt.
Auch wurde der Personalstamm an diese Entwicklung angepaft, so dafl eine Erhohung der Kadenz
nicht ohne eine liangere Anlaufphase moglich ist. Hinzu kommt dann das erhohte Risiko einer
Anlernphase, und die Moglichkeit, dal3 Unfille eine Startanlage de facto auler Betrieb setzen. Das
ist gerade bei dringenden Abfangmissionen oder solchen mit engem Startfenster sehr kritisch.

Die folgende Tabelle zeigt das derzeitige Angebot des Tragermarktes.
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Trager mNuzi LEO LEO mNuzi GTO min. mittl. Bemerkungen
LEO, h,km i,° GTO, 1,° erflg. erflg.
kg kg At,d At d
Ariane 5G 16000 407 51.6 6800 7 34 164
Ariane 5 EC-A 19000 407 51.6 10500 7 277 536 teils bis 21000 kg
Athena-2 2065 185 28.5 150 297 nur Lunar
Atlas V 40x / 43x °) 9072 185 5885 At.40x: 12500 kg
Atlas V 55x ©) 19051 185 28.5 6695 65 217 20520 kg °)
CZ-2F 8400 185 57.0 3500 279 431
CZ-3A 7200 200 28.5 2600 51 488
CZ-3B 11200 200 28.5 5100 49 668
Delta 7000 5089 185 28.7 1818 3 55
Delta 7000H 6000 185 28.7 2160 48 195
Delta IV Medium 8600 185 28.5 3900 27 82 141 GEO 1611 kg (4,2)
Delta IV Medium+5,4 12700 185 63.0 6470 28.5 GEO 2412 kg
Delta IV Heavy 28500 185 28.5 10843 27 GEO 6275 kg
Dnepr R-36M2 (Ikar) 3700 300 50.5
GSLV 5000 200 45 2500 500 625
H-2A 11730 300 30.4 5000 65 214
M-V 500 506 767
Molniya 8K78M-..L 1800 820 2000 51.6 2 52
Proton M Briz M 21600 200 6360 51 192 LEO 3-st. o. Briz
Rokot UR-100N Briz KM 1800 200 53
Soyuz 11A511U 7200 200 51.8
Soyuz FG 7420 193 51.8 + Fregat
Soyuz ST 7800 240 51.8 + Fregat oder Ikar
Start-1 632 200 52 77 722 vorgesehen NEAP
STS 27500 204 28.5 16 75 bemannt
Taurus 1363 185 28.5 431 81 751
Tsyklon 2K 2820 200 65.0
Tsyklon 3 3600 250 73.5
Zenit 2, SLB, 3 SLB 14500 200 46.2 6000 56 142 GTO: Zenit 3 SL

©) strukturelle Begrenzung in LEO, mit strukturellen Modifikationen s. Bemerkungen

Tabelle 3.22 - Verfiigbare Trager mit kommerzieller GTO-Fahigkeit oder interplanetaren Fliigen
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Es kann nicht damit gerechnet werden, dafl eine Mission mit der langen Vorlauf- und Reisezeit
tiblicher Planetenmissionen geflogen werden kann. Oft verbringen Planetensonden viele Jahre in
einer energiesammelnden Bahn, die auf Planetenvorbeifliige ausgelegt ist. Dieses Verfahren dient
dazu, eine moglichst groe Nutzlast an ihr Ziel zu bringen, die ansonsten nicht dorthin befordert
werden konnte, wie z.B. Galileo und Cassini, oder dazu, eine moglichst kleine Tragerrakete oder
preiswerte Startgelegenheit zu verwenden, wie bei Nozomi oder Smart-1. Die bei einigen
Missionen unterwegs angeflogenen Kleinkorper werden nach der Nahe zur moglichst sparsamen
Bahn ausgesucht, es wird nicht die Bahn zu ihnen gelegt. Ebenso werden bei wissenschaftlichen
Missionen, die Kleinkorper als Primérziel haben, solche ausgesucht, die mit mdglichst geringem
Aufwand und daher hoher wissenschaftlicher Nutzlast erreicht werden konnen.

Um hohe Endgeschwindigkeiten zu erreichen, gibt es zwei Wege. Einige gro3e Tragerraketen, die
besonders leistungsfihige Oberstufen mit kryogenen Treibstoffen besitzen, wie z.B. die Atlas-V-
Serie mit ihrer Centaur-Oberstufe, sind auch fiir sehr kleine Nutzlasten spezifiziert und erreichen so
hohe Endgeschwindigkeiten. Die Variante Atlas V 551 mit einer zusitzlichen Feststoff-Oberstufe
Star 48B kann bei einer sehr kleinen Nutzlast von etwa 300 kg, die nahe der Untergrenze fiir
praktisch nutzbare Planetensonden liegt, eine Erdfluchtgeschwindigkeit von 14.14 km/s erreichen.
[135] Sie wurde fiir die 478 kg schwere Pluto-Sonde New Horizons verwendet.

Eine Alternative hierzu, oder zu langwierigen gravitationsunterstiitzten Bahnen, die zudem an
besondere Konjunktionen der Planeten gebunden sind, und mit ihnen an die Ebene der Ekliptik, ist
die Nutzung des Stufenprinzips. Das Gesamtmassenverhdltnis kann auch erhoht werden, wenn in
der Nutzlastverkleidung eine oder mehrere zusétzliche Oberstufen mitgefiihrt werden konnen. Dies
hangt vom vorhandenen Volumen und der strukturell tragbaren Last ab. Da dort keine erprobten
Einrichtungen fiir kryogene Treibstoffe vorhanden sind, beschrinkt sich die Auswahl auf
existierende Oberstufen mit lagerfahigen fliissigen oder festen Brennstoffen. Feste Brennstoffe sind
nur flir die anfangliche Beforderung in die Fluchtbahn von der Erde geeignet, da mit ihrer Ziindung
nur ein festes Geschwindigkeitsinkrement erzielt werden kann, das nur durch die
Treibstoftbeladung beim Hersteller einstellbar ist. Angewandt wurde diese Methode nur bei den
Raumsonden Giotto und Contour; letztere ging kurz vor Ausbrand des Feststoffmotors
wahrscheinlich durch ein Versagen desselben verloren. Stufen mit Flissigtreibstoffen ermdglichen
eine viel hohere Flexibilitat, die Moglichkeit zur automatischen Notabschaltung, und bieten in der
Regel dosierbare Schiibe durch den wahlweisen Einsatz der Haupt- oder Steuertriebwerke. Kleinere
Fehler konnen behoben werden, solange man sich auf einer stabilen Bahn befindet, da eine erneute
Zindung moglich ist. Solche Parkbahnen koénnen auch zur Reduzierung des Druckes auf
Startanlagen bei engen Startfenstern genutzt werden. Die optimale Stufenzahl einer Rakete ist

nopt = - In R/ In(0.560 ¢ + 0.366) ,

wobei R das Gesamtmassenverhéltnis und € = 1 - mTreibstoff / MGesamt = MStruktur / MGesamt der mittlere
Zellenparameter der Stufen der Rakete ist. Fiir die gro8en Stufen der Tragerraketen liegt er um 0.1,
fiir kleine wiederziindbare Oberstufen mit lagerfahigen Treibstoffen im Mittel bei 0.25. Verwendet
wird meist, wie auch hier, die Stufenzahl nreal = int(nopt), oder gelegentlich auch nreal = int(nopt-1).
Sind die Stufen in ihren Parametern gleich oder sehr dhnlich, kann man bei bekanntem R das
Massenverhiltnis der Stufen zu

r = RA(I/nreal)
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abschatzen. Das Gesamtmassenverhéltnis R ergibt sich aus dem Geschwindigkeitsbedarf Avges und
dem mittleren spezifischen Impuls ceffave, der hier praktisch nahe dem der Oberstufen liegt, zu

R = CA( AVges / Ceff,avg) .

Mit einem hoheren Gesamtmassenverhiltnis, d.h. einer kleineren tatsachlichen Nutzlast bei
gegebener Grofle der Tragerrakete, ergibt sich eine hohere Endgeschwindigkeit, die das Anfliegen
von ungiinstigen Zielen ermdglicht und zeitlich weitere Startfenster erlaubt durch die Wahl
energetisch nicht optimaler Bahnen. [136] Die folgende Tabelle zeigt einige Werte, die sich fiir
typische Geschwindigkeiten fiir Fliige im Sonnensytem einschlieBlich der Verluste beim Start
ergeben, wobei ceffavg = 3100 m/s gewdhlt wurde. Dies trifft fiir die hier ausschlieBlich
verwendbaren lagerfahigen Treibstoffe zu. Zum Vergleich mit dem theoretisch Mdglichen sind die
kryogenen Treibstoffe CH4/ und LH2/LOX angegeben; Festtreibstoffe erreichen etwa nur 2800 m/s.

Ziel Avges, m/s R nopi(e = %) nop(e =0.1) r(e = %) r(e =0.1) Bemerkungen
Erdumlaufbahn 9300 20 4.39 3.47 2.11 2.71
Mond, Venus 14000 91 6.62 5.23 2.12 2.47 auch GEO, Mars
14000 49 5.71 4.51 2.18 2.64 CHs4, 3600 m/s
14000 28 4.89 3.86 2.30 3.04 LH2, 4200 m/s
Merkur 16000 172 7.56 5.97 2.08 2.78
16000 85 6.52 5.15 2.10 2.43 CHs4, 3600 m/s
16000 45 5.59 4.42 2.14 2.59 LH2, 4200 m/s
Jupiter 16750 222 7.93 6.26 2.16 2.46
16750 54 5.85 4.62 222 2.71 LH2, 4200 m/s
C3 =200 km?/s? 20550 754 9.73 7.68 2.08 2.58 Atlas V 551 S'48
20550 133 7.18 5.67 2.01 2.66 LH2, 4200 m/s
20550 89 6.59 5.20 2.11 2.45 LH2, 4580 m/s

Tabelle 3.23 - Stufenparameter fiir hohe Endgeschwindigkeiten

Auf elektrische Antriebe soll hier nicht naher eingegangen werden, da sie sich in anderen
Untersuchungen fiir 4hnliche Anforderungen und angenommene Tragernutzlastkapazititen als etwa
gleichwertig erwiesen haben. [125] AuBlerdem sind sie trotz der erfolgreichen Missionen Deep
Space 1 und Smart-1 nur im bereits in Kapitel 3.3.3. gezeigten Anwendungsbereich erprobt und im
Sinne der getroffenen Annahmen aus der laufenden Produktion verfiigbar. Die Antriebe der Sonden
dienten der Erprobung der Methode fiir interplanetare Fliige.

Die folgenden vier Tabellen zeigen die zur Zeit zur Verfligung stehenden Oberstufen-Typen mit
lagerfahigen Treibstoffen, zum Vergleich auch die hier nicht anwendbaren kryogenen Typen, sowie
Feststoffmotore und -stufen, und die Varianten der Nutzlastverkleidung fiir die verfiigbaren Trager.
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Oberstufe

Start-

masse, masse, stoff-

kg

Briz M (Kern & Torus) 22170

Briz M (Torus)

L-9

R-36M2-3

Briz K, KM; M (Kern)
Fregat

Ikar

PSLV-4

OAM

Pegasus-4

Tabelle 3.24 - Verfiigbare Oberstufen mit lagerfahigen Fliissigtreibstoffen

Oberstufe

Delta IV Heavy-2
ESC-B

Delta IV Medium-2
Centaur V 2
Centaur V 1
CZ-3A-3

ESC-A

GSLV-3

H-10 11T

15605
12500
8200
6565
6535
4600
2920
714
90

Start-
masse,
kg

30710
27500
24170
23050
22825
21000
16500
14600
12310

Leer-

kg

2370
770
2700
2000
1600
1100
1407
920
360
17

Leer-

masse,
kg

3490
3400
2850
2250
2026
2800
2100
2200
1570

Treib- Isp,
m/s

masse,
kg

19800
14835
9800
6200
4965
5435
3193
2000
354
73

3197
3197
3177
3109
3197
3206
3109
3020
2177
2314

Treib- Isp,
stoff- m/s

masse,
kg

27220
24100
21320
20800
20799
18200
14400
12400
10740

4531
4580
4531
4423
4423
4315
4374
4511
4374

Brenn-
zeit, s

3000
2000
1100
1000
1000
877
125
425
1500
241

Brenn-

zeit, s

1125
700
850
435
894
470
960
675
759

Schub,
N

19613
0
27459
18632
19613
19613
78708
14004
883
667

Schub,
kN

110.05
153.90
110.05
198.40
99.19
156.00
64.70
75.08
62.70

Tabelle 3.24a - Verfiigbare Oberstufen mit kryogenen Fliissigtreibstoffen

@, m l,m Verwendung

4.10
4.10
3.96
3.00
2.50
3.35
2.25
1.34
2.30
0.97

5.00
5.46
4.00
3.05
3.05
3.00
5.46
2.80
2.66

2.61
2.61
3.36
1.00
1.30
1.50
2.58
2.60
1.00
0.25

I, m

12.4
10.0
12.0
12.7
12.7
12.4

9.0

8.8
11.9

Proton
Proton
Ariane 5G
Dnepr

~, Rokot
Soyuz
Soyuz
PSLV
Athena

Pegasus u.a.

Verwendung

Projekt
Atlas V xx2

Atlas V xx1
CZ-3A.C

eingestellt
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Oberstufe Start- Leer- Treib- Isp, Brenn- Schub, @, m l,m Bemerkungen
masse, masse, stoff- m/s zeit,s N
kg kg masse,

kg
PAM-D2 Star 63 3697 431 3266 2765 120 107200 1.60 1.83 Delta, STS
PAM-D Star 48 2141 232 1909 2864 88 67156 1.24 2.04 Delta, STS
Star 27 361 27 334 2823 344 25444 0.69 1.24 °) 304kg
Star 30BP 543 38 505 2866 54 26622 0.76 1.51 °) 404kg
Star 30E long 674 43 631 2848  51.1 35141 0.76 1.69
Star 37FM 1148 82 1066 2843  62.7 47262 0.94 1.69 °) 1025 kg
Star 37XFP 956 72 884 2844 66 38032 0.94 1.1

Star 48B short nozzle 2134 124 2010 2805 84.1 67168 1.25 1.83 °) 1739kg
Star 48B long nozzle 2141 131 2010 2864  84.1 68636 1.25 2.03 °) 1739 kg

Star 48V 1) 2165 155 2010 2864 84.1 68636 1.25 2.08 °) 1739 kg
Star 63D; DV 2) 3500 250 3250 2775 108 84739 1.60 1.78
Star 63F ) 4592 328 4264 2913 120 104622 1.60 2.71

°) niedrigste geflogene Treibstoffmasse - ') non-spin, steuerbare Diise - ?) non-spin, nur getestet - )
Technologiewechsel Kevlar zu Kohlefaser nétig vor weiteren Fliigen

Tabelle 3.25 - Verfiigbare Oberstufen und Kickmotoren mit festem Treibstoff

Trager Fairingtyp zylindrischer  zylindrischer  konischer Teil, Bemerkungen
Teil, freier &, Teil, freie freie Lange, m
m Lange, m
Ariane 5 short 4.570 5.767 6.030 °)
medium 4.570 6.852 6.030 °)
long 4.570 10.039 5.550 °)
Atlas V 4xx LPF 3.708 4.010 5.386
EPF 3.708 4.925 5.386
XEPF 3.708 5.839 5.386
Atlas V 5xx S 4.572 4.888 5.296
M 4.572 7.631 5.296
L 4.572 10.679 5.296

Anmerkungen s. libernichste Seite

Tabelle 3.26 - Nutzlastverkleidungen der Tragerraketen und ihr Innenraum (1/3)
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Trager

CZ-2F
CZ-3A
CZ-3B
Delta 7000, H

Delta IV M. .4

Delta IV
M+5.x

Delta IV
Heavy

GSLV

H-2A

M-V

Molniya 8K78
Rokot

Proton M

Proton M Briz
M

Soyuz

Fairingtyp

9.5 ft, 3 stage
9.5 ft, 2 stage
10 ft, 3 stage
10 ft, 2 stage
10 ft, 3 stage, L
10 ft, 2 stage, L
11,7

14,3

19,2
19,8 Titan IV

(Briz KM)
Standard ?)
Long ?)
PLF-BR-11600

PLF-BR-13305
PLF-BR-15255

Anmerkungen s. folgende Seite

zylindrischer
Teil, freier &,
m

~3.3
<3
~3.3
2.540
2.540
2.743
2.743
2.743
2.743
3.750

4.572

4.572
4.572

~3.4
<4.0
<25
<3.0
2.100
3.950
3.850

3.811
3.834
3.810
~3.35

zylindrischer
Teil, freie
Lange, m

~6.0

~3.5

~6.0
2.004
1.953
2.353
4.163
3.307
5.117
5.791

6.393

10.941
12.181
~4.0
~3.0
~3.0
~4.0
3.711
9.047
12.780

4.111
4.116
6.066

~7.5

konischer Teil, Bemerkungen

freie Lange, m

~3.0

~2.0

~3.0
2.676
2.676
2.675
2.675
2.083
2.083
4.526

4.727

4.727
4.292
~3.4
~3.0
~2.0
~4.0
2.424
2.923
3.715

3.818
5.518
5.518

~4.0

Tabelle 3.26 - Nutzlastverkleidungen der Tragerraketen und ihr Innenraum (2/3)

)
)
?)

)
?)
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Trager Fairingtyp zylindrischer ~ zylindrischer  konischer Teil, Bemerkungen
Teil, freier &, Teil, freie freie Lange, m
m Lange, m
Taurus 2110 63" 1.405 2.664 1.270
92" 2.055 3.310 2.400
Tsyklon 2.420 3.400 2.500
Zenit 2 39m 3.480 8.375 3.865
Zenit 3 17542 3.577 4.553 2.122

°) plus Expanderring 0.5, 1.0, 1.5, 2.0 m; 180, 220, 265, bzw. 305 kg - ') plus unteres zyl. Volumen
& 2.184 m, L 1.861 m - ?) plus unteres Kegelvolumen L 2.245 m - *) Vorlaufzeit 18 Monate fiir
abweichende Abmessungen und andere Sonderoptionen

Tabelle 3.26 - Nutzlastverkleidungen der Tragerraketen und ihr Innenraum (3/3)

Noch im betrachteten Zeitraum wurde die Titan IV mitsamt ihrer zweistufigen Feststoff-Oberstufe

IUS ausgemustert. Eine Kombination aus IUS und PAM-D wurde in der hier erwahnten Weise
genutzt, um die Sonde Galileo mit dem STS zu starten, nachdem die Verwendung der kryogenen
Centaur-Oberstufe aus Sicherheitsgriinden nicht mehr moglich war. Damit entfallt mindestens eine
unabhéngige Linie von Fertigungs- und Starteinrichtungen im Sektor der Schwerlasttrager. Ersetzt
wird die Titan IV durch die Delta IV Heavy und bei Bedarf durch strukturell verstirkte Atlas V
SXX.

Mit den gegebenen Gerdten kann man nun fiir sehr hohe Endgeschwindigkeiten zusatzliche
Oberstufenpakete zusammenstellen. Im praktischen Anwendungsfall muB3 eine sorgfaltige
Optimierung der gewiahlten Kombination durchgefiihrt werden, da mit steigender Stufenzahl zwar
das Antriebsvermogen des Oberstufenpaketes steigt, aber das der Tragerrakete mit dem steigenden
Gewicht des Paketes sinkt. Die erzielbaren Endgeschwindigkeiten sind daher nicht stark abhingig
von der verwendeten Kombination. Die der Tragerrakete selbst ist oft abhiangig von der kleinsten
erprobten Nutzlast, die nur bei der Atlas V sehr niedrig ist. Betrachtet wurden die Tragerraketen mit
der groBten Nutzlast, um die maximal moglichen Werte abzuschitzen. Missionen mit geringeren
Anforderungen an die Endgeschwindigkeit entsprechen den normalen Missionen von
interplanetaren Sonden, so daf} dafiir der entsprechende Trigerbedarf bekannt ist, oder die Leistung
den Handbiichern der Hersteller entnommen werden kann. [135][137][138][139] Mit den in diesen
verfligbaren Werten wurden verschiedene Kombinationen von Oberstufen durchgerechnet und die
jeweils glinstigste Kombination aus diesen und den Triagern ermittelt. Angegeben ist die
Geschwindigkeit ve, die in groBer Entfernung von der Erde verbleibt. Das gesamte bis zur
Nutzlastabtrennung fiir diese erzielte Geschwindigkeit erforderliche Antriebsvermégen kann als

AvVerf = 2550 m/s + V(v + VFL@?)

abgeschatzt werden. Da die unteren Stufen des Oberstufenpaketes und der Trager in der Regel nicht
Fluchtgeschwindigkeit erreichen, besteht oft die Moglichkeit, schrittweise weiter werdende
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Parkbahnen anzuwenden und die Stufen jeweils im Perigdum zu ziinden, das hier auch fiir die auf
hge = 100 NM spezifizierten Trager einheitlich mit hge = 200 km angenommen wurde. Die
folgende Tabelle zeigt einige Richtwerte fiir erzielbare Leistungen, wobei einige Werte wegen
fehlender oder pauschaler Angaben ausgelassen wurden oder unter der wahrscheinlich erzielbaren
Leistung liegen. Zum Beispiel konnte in einigen Fillen die UberschuBgeschwindigkeit des Trigers
nicht bertiicksichtigt werden, wenn die Gesamtmasse von Nutzlast und Oberstufen unter der
angegebenen Nutzlast fiir LEO oder GTO lag, da das Handbuch nur diese allgemeinen Angaben

macht. [139]

Nutz- Oberstufenkombination Nutzlast- -> Tragerseite
last,
kg

300 Star 48B
500 Star 48B
1000 Star 48B
6000 Star 48B
6000
500 Fregat
1000 Fregat
6000 Fregat
500 Fregat - Briz-M - Briz-M-Torus
1000 Fregat - Briz-M - Briz-M-Torus
6000 Fregat - Briz-M - Briz-M-Torus
500 Fregat (- Fregat (- Fregat)) 1)
1000 Fregat (- Fregat (- Fregat)) ')
6000 Fregat (- Fregat (- Fregat)) ')
500 Pegasus 4 - OAM- Fregat - Briz-M - Briz-M-Torus
500 200 m/s - Pegasus 4 - OAM- Fregat - Briz-M - ~-T.

Stufen-
masse,

kg

2242
2242
2242
2242
2242
5435
5435
5435
max.
max.
max.
opt.
opt.
opt.
max.

max.

hochste Nutzlast fir den Trager, kg, bei Angabe max.
°) Briz-M als tragerseitige Stufe bei Proton M Briz M Teil des Tragers - ') Proton M ohne Briz

Ar.5
ECA
Veo,
m/s

11672
10694
9184
835

10168
9182
2691

10477
9238

11340
10123

2691
10012
10771
21000

Atlas

D.IVH

V 551 v,

Voo,
m/s

14142
13228
10734
2236
2236
10948
9794

10020
8747

10948
9794

10026
10321
19051

m/s

14165
13125
11410

4861

4700
12179
10982

5037
11848
10693

4028
12266
11090

5037
11854
12126
28500

Pr-M
Br.M
°) Ve,
m/s

12923
11829
9984
763

10419

10606
9377
3647

10454
9323
3647

10613

10899

21600

Tabelle 3.27 - Interplanetare Endgeschwindigkeit fiir Schwerlasttrager mit zusatzlichen Oberstufen
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Es ergibt sich also fiir eine geforderte Nutzlast eine Spanne von erreichbaren Geschwindigkeiten veo
zwischen der maximal mdglichen des schnellsten Tragers und der von allen Tridgern mindestens
erreichten. Dieser Bereich ist in der folgenden Tabelle zusammengefalit.

Nutzlast, kg 300 500 1000 6000
von allen der 4 Systeme erreichte veo, m/s 11672 11340 9984 835
vom leistungsfahigsten System erreichte ve, m/s 14165 13228 11410 5037

Tabelle 3.28 - Spanne der interplanetaren Endgeschwindigkeit fiir alle Schwerlasttrager
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4. Missionsszenarien

Die Unsicherheit in der positiven Vorhersage eines potentiellen Einschlages durch die
unvermeidbaren Fehlerbereiche der Bahnbestimmung und die natirlichen auf Kleinkorper
wirkenden Einflisse macht es unmoglich, sehr langfristige Missionen zur Abwendung eines
gefahrlichen Einschlages auf der Erde zu verwenden, auch wenn diese energetisch gilinstiger sind.
Wie die geschilderten Vergleichsfille 1950 DA und Apophis zeigen, ist eine sichere Vorhersage
tiber mehr als sehr wenige Jahrzehnte vor einem moglichen Einschlag prinzipiell nicht méglich. Fur
aktive Kleinkorper wie die Kometen und solche, die in der zu betrachtenden Zeit nahe
Begegnungen mit Planeten haben, ist diese Zeitspanne erheblich kiirzer. Fiir sie ist im Extremfall
erst Tage vor einem moglichen Einschlag eine sichere positive Vorhersage moglich. Fiir inaktive
Korper auf relativ ungestorten Bahnen kann die Zeitspanne der sicheren Vorhersagbarkeit
moglicherweise ausgedehnt werden. Dazu muf3 das Objekt mit Raumsonden dhnlich aufwendig und
langfristig untersucht werden wie bisher nur die groen Planeten, oder es miissen iiber mehrere
Jahrzehnte hin Radarbeobachtungen der Bahn moglich sein, die genaueste Riickschliisse auf alle die
Eigenschaften des Kleinkorpers erlauben, welche die Auswirkungen der Storungseffekte
beeinflussen.

Von der Entdeckung bis zur Prézisierung der Umlaufbahn von (99942) Apophis auf einen
Durchmesser des Fehlerbereiches von unter einem Erdradius dauerte es etwa acht Monate, statt
einem, wie zuvor erwartet bzw. in [63-185] angenommen, und man benétigte eine glinstige
Gelegenheit zur Radarbeobachtung. Diese sind nur im Abstand einer Zeit von der Groflenordnung
der synodischen Periode mit der Erde zu erwarten, die in diesem Fall etwa 7.7 Jahre betragt, da
seine Bahn sehr nahe an der Erdbahn liegt. Die Entdeckung erfolgte bei einem nahen Erdvorbeiflug,
und der néchste folgt im Jahre 2029, also etwa drei synodische Perioden spater. Tatsachlich gibt es
bis dahin noch zwei Anndherungen, die gute Radar-Ergebnisse versprechen. Es ist durchaus
wahrscheinlich, dafl man erst eine synodischen Periode nach der Entdeckung iiber ausreichend gute
Daten fiir eine prazise Vorhersage verfiigt, und der potentielle Einschlag bei dieser Begegnung oder
in der eine synodische Periode spater folgenden zu erwarten ist. Bei exzentrischen Bahnen groferer
Halbachse ist zwar die synodische Periode kleiner und entspricht meist der fiir Objekte des
Hauptgiirtels, also etwa 1.2 bis 1.5 Jahre, aber dann gelangt die Periode der synodischen Zyklen der
sehr nahen Begegnungen, und damit der guten Beobachtungsgelegenheiten fiir Radar, in die
GroBenordnung von etwa 10 Jahren. Jeder dieser Vorbeigidnge wirkt als meist zwar schwacher, aber
in den Skalen des Erdradius ausreichend starker Multiplikator der verbleibenden
Bahnbestimmungsfehler. Die gegenwartige Unsicherheit in der Bahn von Apophis muf3 nur um den
Faktor fiinf verstarkt werden, um den Erdradius zu tbertreffen. Dies entspricht der zur moglichen
Kollision im Jahre 2880 fiihrenden Begegnung von (29075) 1950 DA mit der Erde im Jahre 2860 in
0.037 AE Abstand. Per Definition gerat fast jedes PHO regelmaBig in solche Erdentfernung. Zur
Zeit und bis 2187 ist dies fiir 1950 DA etwa alle 31 Jahre der Fall, was somit sein synodischer
Zyklus sehr naher Begegnungen ist, wiahrend seine synodische Periode 1.82 Jahre betragt. Nach
2187 erhoht sich der synodische Zyklus der Begegnungen unter 0.1 AE Abstand zunichst auf 55,
dann auf 84, und schlieBlich auf etwa 100 Jahre, um dann wieder auf 20 zu fallen, ohne dal} es
dabei zu starken Verdnderungen der Bahnelemente kommt. Die Umlaufzeit andert sich bis 2860,
wo sie um 5 % sinkt, um weniger als 0.5 %. Wahrend mindestens etwa der Halfte des synodischen
Zyklus ist 1950 DA wihrend der in der synodischen Periode erfolgenden nachsten Erdbegegnungen
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entweder innerhalb der Erdbahn in unterer Konjunktion, gewissermafen in »Periheloppositionen,
unsichtbar, oder in aphelnahen oder echten Apheloppositionen selbst mit grofen Teleskopen
praktisch unbeobachtbar. Da seine Inklination maBig hoch ist, ergeben sich abwechselnd
beobachtbare und und unbeobachtbare Phasen von etwa einem Viertel des synodischen Zyklus, also
zur Zeit von im Mittel 7.75 Jahren Dauer und 15.5 Jahren Abstand zwischen beobachtungstechnisch
gleichwertigen Stellungen.

Diese beiden Beispiele liegen in den typischen Zeitskalen, die gleichermaflen gelten fiir die
Mindestzeit bis zur nachstmoglichen Kollision, die Hochstzeit bis zur Unsicherheitsvervielfachung
der Bahnvorhersage durch eine nahe Planetenbegegnung, und die Hochstzeit bis zur Prizisierung
der Bahnvorhersage durch Radarmessungen. Es ist also recht wahrscheinlich, dal es mit einem
nicht auf dem terminalen Bahnbogen entdeckten PHO, fiir das ein Einschlag als so wahrscheinlich
erkannt wird, da3 der Unsicherheitsbereich sicher kleiner als ein Erdradius bleibt, in einem
Zeitraum von etwa 5 bis 20 Jahren nach der Entdeckung zur Kollision kommt.

Sicher ist nach den bisherigen Erfahrungen mit der Finanzierung von Raumfahrtprogrammen, daf}
es keine Investition in eine Abwehrmallnahme geben wird, wenn ein Einschlag nicht sehr sicher
vorhergesagt ist. Fiir die Bahnidnderung eines PHO wiren Summen im hohen Millionenbereich oder
sogar Milliarden aufzuwenden. AuBlerdem miuften alle laufenden Aktivititen der Raumfahrt
zumindest zeitweise um diese Mission herum arrangiert werden. Selbst innerhalb der
Vorhersehbarkeit, also der Zeitspanne, in der die Entwicklung der terminalen Bahn einigermallen
sicher berechenbar ist, bleibt die Wahrscheinlichkeit des Verfehlens der Erde sehr lange viel hoher
als die Einschlagswahrscheinlichkeit. Tatsdchlich verfehlen auch die meisten Kleinkorper, unter
deren anfanglich mdglichen Bahnlosungen ein Virtueller Impaktor ist, die Erde letztendlich.

Alle diese Faktoren erzeugen in Fachkreisen, in der Offentlichkeit und vor allem bei den
verantwortlichen Entscheidungstragern eine starke Motivation, nichts zu unternehmen, das
unumkehrbar derart viele Mittel bindet fiir ein ungewisses Ereignis, das noch viele Jahre in der
Zukunft liegt, und das am Ende sehr wahrscheinlich nachweisbar nie geschehen wire.

Diese Situation ergibt eine recht harte obere Schranke der Zeitdauer einer Bahnanderungsmission,

und schlieft langfristige Rendezvous-Missionsvorlaufe faktisch aus. Damit sind trotz des Wissens
um die bessere Effizienz solcher Missionen kurzfristige Unternehmungen unvermeidbar. Eine sehr
harte untere Schranke ergibt sich aus den notigen Vorbereitungszeiten fiir eine Mission. Mit den
einigermafen optimistischen Schatzungen nach [63-185] kann man bei der Durchfiithrung nach dem
Muster einer tiblichen interplanetaren Mission eine Mindestvorlaufzeit von etwa 3.5 Jahren
annehmen. Hinzu kommt eine synodische Periode fiir das Startfenster von mindestens 1.2 Jahren
und eine Vorhalte-Flugzeit tiber eine Viertel Erdumkreisung von 3 Monaten. So ergeben sich
mindestens knapp 5 Jahre, was auch der eingangs erwarteten, wahrscheinlichen Zeit bis zum
Einschlag entspricht. Fiir den angenommenen Zeitrahmen von bis zu 20 Jahren von der sicheren
Erkenntnis der FEinschlagsgefahr bis zum FEinschlag ist also eine kombinierte Flug- und
Wirkungszeit von maximal etwa 15 Jahren zu erwarten. Die in [63-185] fiir die Konzeptdefinition
der ausgewdhlten Wirkmethode, Entwicklung, Produktion und Erprobung angenommene Zeit von
mindestens 3.5 Jahren kann wahrscheinlich auch ohne die dort angenommene Vorentwicklung und
Erprobung »auf Halde« durch die ausschlieBliche Verwendung vorhandener Komponenten und
gegebenenfalls die Kopie kiirzlich geflogener Gerate gleichermaflen verkiirzt werden. Kann diese
mindestens aufzuwendende Zeit bei kleinen synodischen Perioden an diese synchronisiert werden,
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konnte sich die verfiigbare Zeit fiir Flug und Anwendung der Wirkmethode erh6hen, beispielsweise
auf bis zu etwa 18 von 20 Jahren im zuvor angenommenen Zeitrahmen von etwa 5 bis 20 Jahren.

Die notige Anderung der Geschwindigkeit des Zielobjektes betrigt fiir den ungiinstigsten Fall einer
perfekten Kollisionsbahn zum Erdmittelpunkt

Avmin = (R@ + hatm + 2 I'Bahnfehler) / AtWirkung-Einschlag = (025a-m/s / At(Jahre) .

Der Zahlenwert ergibt sich, wenn man lediglich eine Bahnunsicherheit wie die Mitte 2006 nach
zwel Jahren intensiver und praziser Beobachtung erreichte fiir (99942) Apophis und seinen 23 Jahre
spater folgenden, nahen Erdvorbeiflug annimmt, der den Zeitraum der genauen Vorhersagbarkeit
abschlie8t. Gleiche Wahrscheinlichkeiten fiir eine Kollision mit der Erde und einen harmlosen
Vorbeigang liegen bei einer im Mittel perfekten Kollisionsbahn dann vor, wenn die variierten
Losungen so weit von der mittleren Losung abweichen, dafl

(R@ + hatm + 2 I'Bahnfehler) / (R@ + hAtm) = ‘/2

ist. Dies kann man als Kriterium fiir das Ende der Vorhersagbarkeit anwenden, da bei groBeren
Abweichungen eine Kollision unwahrscheinlicher ist als ein Vorbeigang. Je nach Bahngeometrie
und Beobachtbarkeit kann also noch eine zusétzliche Geschwindigkeitsinderung nétig sein, um
einen sicheren Vorbeigang zu gewahrleisten. Es 146t sich nun der Nutzlastbedarf angeben. Mit einer
spezifischen Umlenkung von U = 2.7E-4...3.0E-6 m/skg ergibt sich fiir konventionelle Verfahren
ein Mindestnutzlastbedarf von

MNutzlast = AVmin / U = (R@ + hAtm + 2 I'Bahnfehler) / AtWirkung-Einschlag U=1.80a-t/ At(Jahre)

fiir die erfolgreiche Abwehr einer Bedrohung durch kleine und mittlere NEO von 60 bis 140 m
Durchmesser. Zur Schwelle der neuen Suchprogramme hin, bei 140 m Durchmesser, ergibt sich
bereits eine deutliche Herausforderung an die Trager-Infrastruktur. Fiir groere Objekte besteht
wegen der zuvor erlauterten Beschrankung der zur Verfiigung stehenden Zeit nur die nukleare
Option, mit der sich fiir den typischen 1-km-NEA eine erforderliche Nutzlastmasse von

MNutzlast = Avmin / U = 10000 a - kg / At(Jahre)

ergibt, was im Bereich der Moglichkeiten der Tragersysteme liegt. Bei der nuklearen Abwehr sehr
kleiner Asteroiden von der GroBle des Tunguska-Objektes kann, wenn sie feste Korper sind, sogar
ein Wert von

MNutzlast = Avmin / U = 60 a - kg / At(Jahre)

erreicht werden, was die Abwehr auch mit relativ kleinen Tragern moglich werden 1aB3t. Die Masse
des Basisflugkorpers mit zusitzlicher nuklearer Wirknutzlast betragt nur 1000 kg, was den grof3eren
unter den heutigen Planetensonden entspricht, so daB3 ein Trager von der GroBe der Delta 7000-
Reihe fiir diese Mission ausreichen kann, wenn der Flugkorper das Ziel 22 Tage vor dem Einschlag
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erreicht. Mit einer Wirkladung von knapp 0.5 MtTNT kann eine Luftdetonation von 15 MtTNT und
mehr, oder die Bildung eines gut 1 km groflen Kraters irgendwo auf der Erde verhindert werden.

Das Massenverhiltnis von Projektilspitze zu Ziel betrigt in diesem Fall etwa 1 : 300000, das von
GeschoB3 zu Ziel etwa 1 : 1300. Dies entspricht in den Grof3enordnungen dem einleitend erwahnten
Beispiel.

Die Haupteigenschaft erdnaher Kleinkorper ist, dafl ihre Bahn an mindestens einem Punkt der der
Erde sehr nahe kommt. Also besteht zunachst keine grundsiatzliche Notwendigkeit fiir eine von der
Erdbahn und der Bahn des Zielobjektes stark verschiedene, dritte Bahn als Transferbahn. Die
Erreichbarkeit der Bahn des NEO wird lediglich begrenzt durch die erreichbare
Startgeschwindigkeit von der Erde, aus der sich die Geschwindigkeit in gro3er Entfernung zu

Vo = ‘/ VBrennschluf? - VFL,h(BrennschluB),@2
ergibt, und die Tatsache, dall es in der Regel nur ein Startfenster im Jahr gibt. Der mit dieser

Geschwindigkeit erreichbare Bereich der Bahnparameter ergibt sich aus der maximal mdglichen
Umlenkung aus der Bewegungsrichtung der Erde. Es gilt fiir die maximale Drehung der Bahnebene

|1| Larcsin(veo/ve),

wobei die Relativgeschwindigkeit im Sonnensystem ve senkrecht auf der resultierenden
Bahngeschwindigkeit

Vimax = V&7 - Voo
am Ort der Erde steht, an dem der maximale Abstand von der Ebene der Ekliptik dabei
| Zmax | < sin | lazms=ro | * T®
wird. Fiir die maximal erreichbaren grofle Bahnhalbachsen im Hohmann-Transfer gilt
amaxmin = 1/(2/1® - (Ve xvo)*/ Mo ) ,

und fiir die eine halbe Bahnperiode nach dem Start erreichbaren Aphele bzw. Perihele dieser
Bahnen

g=2amn-1r®o ; Q=2amax- 1 .
Damit 1aBt sich mit den Daten der vier leistungsfahigsten Tragersysteme aus Tabelle 3.28 der

giinstigstenfalls erreichbare Bereich des Sonnensystems absteckten. Die folgende Tabelle gibt nach
der Nutzlast einen Uberblick.
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Nutzlast, kg 300 500 1000 6000
| 1], bester Trager, © 28.39 2636  22.52 9.73
| 1], alle Trager, °© 23.07 22.37 19.58 1.61
| zmax |, bester Trager, AE 0.46 0.43 0.38 0.17
| zmax |, alle Trager, AE 0.38 0.37 0.33 0.03
amin, bester Trager, AE 0.58 0.60 0.62 0.77
amin, alle Trager, AE 0.62 0.62 0.65 0.95
amax, bester Trager, AE Vo® = 12542 m/s vo® = 8708 m/s 11.48 1.57
amax, alle Trager, AE 15.95 10.68 4.60 1.06
q, bester Trager, AE 0.16 0.19 0.24 0.53
q, alle Trager, AE 0.23 0.24 0.29 0.90
Q, bester Trager, AE o0 o 21.96 2.15
Q, alle Trager, AE 30.91 20.37 8.20 1.12
Pmin, bester Tréager, a 0.44 0.46 0.49 0.68
Pmin, alle Tréager, a 0.49 0.49 0.52 0.93
Pmax, bester Trager, a o0 o0 38.90 1.97
Pmax, alle Trager, a 63.70 34.90 9.87 1.09

Tabelle 4.1 - Erreichbare Entfernungen im Sonnensystem

Bemerkenswert ist, da3 mit heutigen Tragerraketen der direkte Flug aus dem Sonnensystem mit
erheblichen UberschuBgeschwindigkeiten fiir kleine, aber wissenschaftlich gewinnbringende
Nutzlasten moglich ist, ohne daBl Planeten zur Gravitationsunterstiitzung herangezogen werden
miussen. Allerdings werden die Reisezeiten sehr lang, so daBB diese weiten Fliige wegen der
eingangs erwahnten Griinde nicht in betracht kommen koénnen fiir die Abwehr von PHO. Im stark
eingeschriankten Bereich der schweren Nutzlasten verldngert dagegen als gegenlaufiger Effekt die
synodische Periode von Flugkorper und Ziel die Missionsdauer.

Der so mit den effizientesten Methoden fiir die jeweilige Richtung der Bahnanderung erreichbare
Bereich der Bahnen hat die Form eines Torus, der zum Startpunkt auf der Erdbahn hin zu einem
Punkt eingeschniirt ist. Seine Projektion in die Erdbahnebene ist gegeniiber dieses Punktes zur
Sonne hin elliptisch geweitet, und von der Sonne weg in Erdgeschwindigkeitsrichtung hyperbolisch
und gegen sie parabolisch offen ins Unendliche. Da

Voo? = Voo, Erdbahn-|* + Voo, L-zur-Erdbahn®

gilt, sind die Extreme der Bahndnderungen in Inklination und groBer Halbachse nicht gleichzeitig
erreichbar. Weil v nicht nur in oder gegen Erdbahnrichtung und senkrecht zur Erdbahnebene
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gegeben werden kann, sondern in jede Richtung, ist der Querschnitt des Torus in einer Ebene
senkrecht zur Erdbahnebene, die radial von der Sonne ausgeht, in der Nahe des Startpunktes nahezu
ein Kreis und ihm gegeniiber eine Linie vom innerstmoglichen Perihel ins Unendliche. Im
Sonnenumlauf 90° vor oder hinter dem Startpunkt ergibt sich die maximale Hohe des Torus aus der
maximalen Inklination und der erreichten grof3en Halbachse. Wird ve senkrecht zur Erdbewegung,
aber in der Erdbahnebene gegeben, so kann der maximal erreichbare Punkt des Perihels oder
Aphels ebenfalls 90° vor oder hinter dem Startpunkt liegen, woraus sich die erwéhnte
Mindestvorhaltezeit von 3 Monaten ergibt. Es kann aber nicht ein so groBer Erdbahnabstand wie
beim Hohmann-Transfer erreicht werden. Der maximale Winkel zwischen der Erdbahn und der
Flugkorperbahn im Startpunkt entspricht dem der maximal erreichbaren Inklination, betragt also
ebenfalls

| 9% | < arcsin (Ve / ve ) ,

und stellt den Winkel dar, an dem die Flugkorperbahn die der Erde schneidet. Fiir den Semilatus
Rectum pj der resultierenden Ellipse gilt

pl=re = a(l-e?) =1AE ,
und die Bahngeschwindigkeit wird wie bei der maximalen Inklination
Vmax®> = Vo? - Voo?

da ve senkrecht auf v9max steht. Fiir die erreichbaren Extrema von qyi, Qy 148t sich zunédchst die grof3e
Halbachse der resultierenden, in der Erdbahn liegenden Flugkorperbahn angeben zu

a=1/(2/re - (ve*-vs?)/I'Mo) ,
wobei wegen vomax < ve gilt a < re. Mit der Exzentrizitat
el = V(1- (re(2a-re)sin2(9*+%n)/a2))
konnen nun Perihel und Aphel angegeben werden als

q=a(l-er) ; Qi=a(l+er) .

Es 1aBt sich nun auch fiir diese Art der Bahninderung der erreichbare Raum angeben. [140] Die
Daten sind in der folgenden Tabelle zusammengefalit.
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Nutzlast, kg 300 500 1000 6000
| 3* |, bester Trager, ° 28.39 26.36 22.52 9.73
| 3* |, alle Trager, ° 23.07 22.37 19.58 1.61
aj, bester Trager, AE 0.816 0.835 0.872 0.972
aj, alle Trager, AE 0.867 0.873 0.899 0.9992
el, bester Trager 0.515 0.478  0.406 0.171
el, alle Trager 0.417 0.404 0.351 0.0281
qii, bester Trager, AE 0.396 0.436 0.518 0.806
qi, alle Trager, AE 0.506 0.520  0.534 0.971
Qi, bester Trager, AE 1.236 1.234 1.226 1.138
Qi, alle Trager, AE 1.226 1.226 1.264 1.027
Py, bester Trager, a 0.737 0.763 0.814 0.958
Py, alle Trager, a 0.807 0.816 0.852  0.9988

Tabelle 4.2 - Erreichbare Entfernungen im Sonnensystem bei maximaler Ortsradiusrate

Diese Beispiele zeigen augenfallig, um wieviel effizienter ein Hohmann-Transfer gegeniiber einer
Bahnénderung in beliebige Richtungen ist. Da die Bahnen sidmtlich eine kleinere grof3e Halbachse
haben als die der Erde, ist ihr Nutzen zudem eingeschrankt dadurch, daB die PHO meist nur
auBerhalb der Erdbahn sichtbar sind. Allerdings kann die Erde auf einer solchen Bahn innen
tiberholt werden, um einem entgegenkommenden Impaktor zuvorzukommen.

Es besteht also fiir leichte Flugkorper keine wesentliche Einschrankung in der erreichbaren
Entfernung von der Sonne, wenn in einem Hohmann-Fenster eine Startmoglichkeit besteht. Der
erreichbare Bereich der Inklination bzw. Hohe tiber der Ebene der Ekliptik ist maBig eingeschréankt.
Dies betrifft vor allem kurzfristige Fliige, die ein Ziel im terminalen Bahnbogen in moglichst
hohem Abstand von der Erde erreichen sollen.

Da aber jede Umlauftbahn um die Sonne zweimal pro Umlauf die Ebene der Ekliptik quert, sind
diese Orte mit der hohen in der Ekliptikebene nutzbaren UberschuBgeschwindigkeit auch schnell zu
erreichen. Eine Anwendung fiir die stark in ihrer Effizienz eingeschrankte Bahnanderung tiber die
Ortsradiusrate liegt ebenfalls nur in Abfangvorgiangen im terminalen Bahnbogen, wenn das Ziel von
aullen oder innen auf die Erdbahn zufliegt, wie es z.B. ein langperiodischer Komet mit sehr hoher
Inklination oder Exzentrizitat tut. Ein Beispiel dafiir ist der Komet C/1996 B2 Hyakutake, der fast
senkrecht zur Bewegungsrichtung der Erde anflog, und nur wenige Wochen vor seiner grof3ten
Erdndhe entdeckt wurde.
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In so geringem Erdabstand und bei so kurzen Flugzeiten lassen sich die Bahnen vereinfacht als
gerade Bewegungen in einer Ebene betrachten, die durch die Erdbahn und die Bahn des Zieles
aufgespannt wird. Da die niedrigenergetischen Methoden eine gewisse Wirkzeit bendtigen und ihr
eher niedriger eingebrachter Impuls eine Nachlaufzeit erfordert, in der sich die bewirkte
Geschwindigkeitsanderung zu einer ausreichend groen Bahnabweichung aufbaut, verbietet sich
hier ihre Anwendung. Thre geringe Nutzlastmasseneffizienz wiirde zudem bedeuten, daf} sie kaum
vor der Ankunft der Erde am Schnittpunkt der Kollisionsbahnen eintreffen wiirden, da meist
schwere Flugkorper benétigt werden. Tatsdchlich sind schwere Impaktoren, solarthermische
Verdampfung und Antriebslander insgesamt auf PHO beschrinkt, die beinahe als koorbital mit der
Erde gelten konnen. Nur die giinstigste Tragerkombination kann einen so schweren Flugkorper
wenigstens bis an den inneren Rand des Hauptgiirtels beférdern, womit sich tiber die Kadenz und
die Startfensterlage die Zahl der einsetzbaren Flugkorper erheblich reduziert.

Soll nun ein Abfangvorgang im terminalen Bahnbogen mit leichten Flugkorpern durchgefiihrt
werden, so ergibt sich die maximale Entfernung von der Erde aus den Winkeln der Bahnen
zueinander und den Geschwindigkeiten der drei jeweils beteiligten Korper. Je mehr der Flugkorper
der Erde vorauseilen mul3, desto geringer wird die erzielbare seitliche Ablage. Aullerdem kann es
moglich sein, daB die schweren Flugkorper mit der Wirknutzlat zuerst gestartet werden, um
unterwegs von den leichteren tiberholt zu werden, die nur zur Erkundung dienen. Kommt es zu
einer solchen Situation, so konzentrieren sich die Startzeitpunkte derart, das von den groflen
Tragern, die wegen ihrer hohen Endgeschwindigkeit bendtigt werden, wohl nur je einer gestartet
werden kann.

Eine typische Situation fiir diesen Fall wére die eines nahezu koorbitalen Korpers oder eines
solchen, dessen Bahnknoten beide nahe der Erdbahn liegen, und der bei der dem Einschlag
vorangehenden Erdpassage entdeckt wurde. Im ersten Fall bliebe von der Beobachtung zur
Bekampfung etwa ein Jahr, im zweiten Fall etwa ein halbes Jahr. Zur Bereitstellung der Trager und
Nutzlasten bliebe entsprechend wenig Zeit. Bei entschlossenem Handeln besteht jedoch eine reale
Chance fiir eine erfolgreiche Bekdmpfung, wenn das Objekt nicht schwerer als ein Steinasteroid
von 140 m Durchmesser ist. In diesem Fall reicht eine kleine Anzahl nuklearer Wirkladungen aus,
um gerade noch eine sichere Ablenkung zu erzielen, wenn sie etwa drei Monate vor dem Einschlag
wirken konnen. Die Flugkorper und Trager muflten aber praktisch »von der Startrampe weg«
requriert werden. Dafiir ist es entscheidend, daB sehr friih eine Vorwarnung gegeben werden kann,
eventuell bendtigtes Gerdt zurlickzuhalten. Sollte sich das PHO nicht als sofort gefahrlich
herausstellen, so miifiten die eigentlichen Kunden oder Nutzer entschadigt werden fiir die
Ausfallzeit bis zur Klirung. Diese Zeit ist kurz und liegt im Rahmen tblicher Startverzogerungen
von wenigen Wochen. Die Flugkorper bewegen sich bei so kurzen Missionen etwa in der
Erdentfernung von der Sonne, so dal kommerzielle Erdsatelliten geeignet sind, wenn sie flexibel
genug programmierbar sind.

Kiirzere Missionen sind zur Zeit kaum denkbar, auch weil der Blickwinkel und die Blinde Zone der
automatischen Uberwachungsprogramme die Entdeckung eines Impaktors in dieser Zeitspanne
wirkungsvoll verhindern. Tritt ein Impaktor erdseitig aus der Blinden Zone hervor, so steht der
Einschlag innerhalb einiger zehn Stunden oder weniger Tage bevor. Eine Ablenkung in dieser Zeit
ist nicht moglich. Wahrscheinlich konnen viele kleine Impaktoren mit einer nuklearen Wirknutzlast
der betrachteten Grof3e, also solchen von einigen 100 ktTNT, die als Atombomben auf ballistischen
Interkontinetalraketen stationiert sind, zerbrochen und die Fragmente auseinandergetrieben werden.



4. Missionsszenarien 124

Die grof3ten Raketen dieser Art, die Titan II mit ihrem groen 9-MtTNT-Sprengkopf und die R-36-
Varianten mit bis zu 36 kleinen Sprengkopfen von je 550 ktTNT, sind faktisch aufler Dienst
gestellt. Allerdings werden noch einige R-36 vorgehalten und gelegentlich fiir den Start kleinerer
Satelliten verwendet. In ihrer militarischen Verwendung muf3 sie nach dem START-2-Abkommen
bis 2007 zerstort sein. Gelingt es, in der sehr kurzen Zeit eine solche Rakete mit nur einem
Sprengkopf auszuriisten, konnte dieser bis auf etwa einen Erdradius Hohe und im letzten Moment
an das Ziel herangefiihrt werden, wenn sich die Startanlagen auf der selben Seite der Erde befinden.
Eine solche Zersprengung wiirde einen Schrotschufl von Triimmern erzeugen, die moglicherweise
radioaktiv belastet sein konnen, wenn neutronenaktiviertes Material nicht vollstindig durch die
Ablation abgetragen wurde. Eine solche Verteilung der Impaktorenergie auf mehrere Korper
bewirkt beim Einschlag die Schadigung einer mehrfach gréfseren Flache, und verbietet sich daher
in fast allen Fallen - mit einer Ausnahme: Wiirde der Impaktor in ein Ozeanbecken fallen, so konnte
ein noch zersprengbares Objekt in Bruchsticke zerlegt werden, die sich selbst vor der
Wasserberiihrung in Luftdetonationen zerlegen, die iiber Land eine besonders verheerende Wirkung
hatten, hier aber weniger schlimm wirken als ein Tsunami auf die Kiisten eines ganzen
Ozeanbeckens oder Golfes. Zersprengbar sind je nach Material Kleinkorper zwischen 60 m und fast
1 km Durchmesser, wobei jedoch ab wenigen hundert Metern Durchmesser die Energie immer noch
konzentriert genug die Einschlagsgegend trifft, um wie ein einzelner Impaktor zu wirken.

Bei Vorwarnzeiten im unteren Bereich der wahrscheinlich zu erwartenden Zeitspanne vor einem
Einschlag, also etwa kiirzer als zehn Jahre, miissen praktisch alle Flugkorper in einem Startfenster
in die Impaktorbahn geschossen werden. Auler bei den leichtesten Zielen kann sich nur so die
bewirkte Geschwindigkeitsanderung noch zu einer sicheren Bahnverschiebung aufbauen. Das
Startfenster liegt um den Schnittpunkt der Impaktorbahn mit der Erdbahn. Leistungsfahige Trager
sind notig, wenn die Exzentrizitit oder Inklination des Impaktors hoch ist. Ist dies nicht der Fall,
konnen sie hilfreich sein zur Entzerrung der Fliige, was die Bodenkontrolle entlastet, und auch bei
der Entsendung von Flugkorpern zur Vorerkundung, die den Einsatz der folgenden Wirkladungen
effektiver machen. Liegt der andere Knotenpunkt der Impaktorbahn in erreichbarer Néhe, und
kreuzt der Impaktor ihn vor dem Einschlag nocheinmal, oder ist die Bahn zu stark angewinkelt, so
konnen hierhin die meisten Nutzlasten befordert werden, da die Trager im Hohmann-Betrieb am
effizientesten sind. Fiir den Bereich bis zum Hauptgiirtel sind dabei Trager der Delta-7000-Klasse,
wie man sie z.B. von den Marssonden der letzten zehn Jahre kennt, vollig ausreichend zur
Beforderung der leichten Flugkorper, also fiir leichte Impaktor-Flugkorper, nukleare Wirknutzlasten
und Vorerkunder. Schwere Impaktor-Flugkorper konnen von den besseren der Schwerlasttrager bis
in die selbe Entfernung befordert werden. Fiir die niedrigenergetischen Wirkmethoden ware dies
ebenfalls denkbar, jedoch miifiten sie dann wie normale interplanetare Sonden einen erheblichen
Anteil ihres Treibstoffes zur Anpassung der eigenen Bahn an die des Zieles verwenden. Damit
verkiirzt sich die Operationszeit der Lagestabilisierung am Ziel fiir die solarthermische Wirkweise,
und Antriebslander verlieren einen entsprechenden Anteil ihres moglichen Impulses, und dieser ist
wegen der logarithmischen Form der Raketengrundgleichung groBer als der verbrauchte Av-Anteil.

Besteht gentigend Zeit, und ist die Umlaufbahn nicht zu stark geneigt, konnen die Wirknutzlasten
tiber mehrere Startfensterzyklen hinweg verteilt werden. Dies ermdglicht eine Erfolgskontrolle, und
erhebliche Einsparungen, wenn die beabsichtigte Wirkung frither als erwartet erzielt ist.
Schwerlasttrager sind nicht zwingend nétig, da fiir einen groflen Antriebsbedarf des Flugkorpers
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nun auch Planetenvorbeifliige genutzt werden konnen. Schwere Trager sind aber sehr hilfreich, um
das Ziel friithzeitig nah erkunden zu konnen. Bei der erheblichen Variation der Eigenschaften von
NEO kann auch hier ein grof3es Einsparpotential liegen. Wenn man feststellt, da das Ziel leicht zu
beeinflussen ist, kann man Wirkfliige einsparen. Stellt man hingegen fest, dall es z.B. eine hohe
Dichte hat, kann man frihzeitig mehr Wirknutzlasten starten, was eine noch hohere Anzahl
derselben einspart gegeniiber der Situation, daBl man erst spat Schwierigkeiten feststellt und dann
eine noch hohere Geschwindigkeitsinderung bewirken muf3, damit die Bahnverschiebung bis zum
Einschlagszeitpunkt noch ausreichend ansteigt. Auch bei an sich giinstigen Zielbahnlagen sind
Schwerlasttrager niitzlich, denn eine groe mit ihnen gestartete Nutzlast kann ihre eigenen
Treibstoffvorrate dazu verwenden, das Ziel zu begleiten, indem sie sich tliber ein Bahnmanéver zu
einem Satelliten des Ziels macht. In der Regel wird man dies mit einem Antrieb bewerkstelligen
mussen, da die Mission gewissermaflen vom Zielobjekt geplant wird, ohne daf3 die Stellung der
Planeten fiir eine Gravitationsunterstiitzung zum rechten Zeitpunkt berticksichtigt wird.

Es ist zwingend notig, mehrere Wirkflugkorper mit mehreren Tragern zu starten, um besonders bei

einer zeitlich knappen Situation vor Versagern sicher zu sein. Eine Bilindelung auf einem Bus oder
in einem Mehrfachstart, wie z.B. mit Ariane 5 oder Delta IV Heavy moglich, ist denkbar und
wiinschenswert wegen des moglicherweise engen Startfensters, jedoch sollten auch dann die
Flugkorper moglichst frith vollig unabhingig voneinander sein. Ebenso ist es dringend nétig,
unabhingig voneinander produzierte Gerdte zur Verfiigung zu haben, um systematische Fehler
auszuschliefen.

Eine implizite Gelegenheit, moglichst viele unabhingige Flugkorper zu haben, ist bei kinetischen

und nuklearen Wirknutzlasten gegeben. Bei Impaktoren bewirkt eine Aufteilung der gesamten
Masse in kleine Massen keine Anderung des iibertragenen Impulses. Entsprechend ausgestattete
Flugkorper konnen dabei die Zielwirkung des vorangehenden beobachten, so dal noch
Anpassungen moglich sind. Fiir die Wirkung ist es ja unwesentlich, ob die einschlagende Masse aus
einem Metallblock oder aus Telekameras und anderen wissenschaftlich niitzlichen Sensoren
besteht. Fiir nukleare Wirknutzlasten ist es effizienter, nur einen kurzzeitig aktiven, dem der Sonde
Deep Impact dhnlichen Zielflugkorper zu verwenden. Ein Hauptgrund dafiir, der auch fiir kinetische
Wirknutzlasten gilt, ist, daB nach einem bereits erfolgten Wirkvorgang immer Staub aus dem
langsamen Ende des Geschwindigkeitsspektrums der Auswurfmassen in der Nahe des Zieles
verbleibt. Scherzhaft, aber nur etwas tiberspitzt konnte man sagen:

§ 1 - Das bekdmpfte Objekt ist immer ein Komet mit Gas- und Staubschweif.
§ 2 - Trifft § 1 nicht zu, so ist es der erste Versuch, nach dessen Gelingen sofort § 1 in Kraft tritt.

Bei einer abtrennbaren nuklearen Wirknutzlast mufl weniger Staubschutz am Bus angebracht
werden, der dadurch leichter wird, schneller ans Ziel gelangt, seine bewirkte
Geschwindigkeitsdnderung langer wirken lassen kann, und so den Einsatz von Atomwaffen
reduziert. Ergeben sich Probleme mit dem Zielflugkorper, so kann er mit dem Bus verbunden
bleiben. Der Abwurf kann so erfolgen, dal wenig Nachsteuerbedarf fiir die Wirknutzlast besteht.
Der Bus einer nuklearen Wirknutzlast, oder der jeweils folgende kinetische Impaktor, kann z.B. mit
einer Laserbeleuchtung wie bei lasergesteuerten Flugzeugbomben einen Punkt auf dem Ziel genau
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aus der Ferne anweisen, ohne daB er durch Staubkollisionen mit groer Wahrscheinlichkeit die
Lagekontrolle oder Sensoren verlieren muf3 wie Giotto am Kometen Halley.

Die sinnvollste Taktik kann - wiederum scherzhaft, aber nur etwas liberspitzt - mit der zyklischen
Wiederholung des Monty-Python-Spruches

»...snap snap, grin grin, wink wink, nudge nudge, say no more?«

auf den Punkt gebracht werden. Der oder die ersten am Ziel eintreffenden Flugkorper werden
moglichst leichte, von Schwerlasttriagern gestartete Basissonden sein, die erst eine kurze, aber
moglichst intensive Beobachtung des Zieles durchfiihren; beispielsweise nur ein blanker, also bis
auf die allernotigsten Instrumente geleichterter Bus einer nuklearen Nutzlast oder ein ebenso
angepaliter, bewullt vorbeigesteuerter Impaktor, moglichst mit jeweils einem nahezu parallel
fliegenden Reserveflugkorper. Wichtigstes Ergebnis mufl eine Massenbestimmung durch die kleine
Umlenkung der Sonde durch die Ziel-Schwerkraft sein. Dieser Parameter kann nur im nahen, fast
streifenden Vorbeiflug ermittelt werden, damit die Bahn der Sonde nicht allzu lange verfolgt
werden muf}, bevor das Ergebnis mit ertraglicher Fehlerspanne feststeht. Ein Formmodell, das
durch eine Beobachtung iiber mehr als eine Rotationsperiode mit moglichst hoher Auflosung
gewonnen wird, ist sehr wiinschenswert. Ein gleichzeitiger Vorbeiflug von zwei oder mehr Sonden
kann eventuell Transmissionsradar zum Einsatz bringen, um wenigstens einen groben Eindruck von
der inneren Struktur des Zieles zu erhalten. Bestehen nicht extreme Anforderungen, so konnen diese
zwei bis drei Vorerkunder mit einer schweren Tragerrakete gestartet werden, da ihre Masse in der
GroBenordnung eines leichten Wirkflugkorpers liegt. Zur Kompensation konnen sie eventuell den
Teil ihres eigenen Treibstoffes mit zur Anfangsbeschleunigung verwenden, der nicht zum
Manogvrieren einer Nutzlast ins Ziel benétigt wird. Als néachstes folgen Wirknutzlasten, die selbst
oder deren Bus dann wieder Beobachtungen der allgemeinen Eigenschaften des Ziels und der
Wirkung vorangehender und gegebenenfalls der eigenen Nutzlasten anfertigen; Stichwort: bomb
damage assessment. Dieser Zyklus wiederholt sich so lange, bis die erwiinschte Wirkung erzielt ist.
Bei der Bekampfung eines groBen PHO mit nuklearen Wirknutzlasten oder der von mittleren Zielen
mit kinetischer Energie kann man mit zehn oder mehr solchen Zyklen rechnen, um im betrachteten
Zeitraum eine ausreichende Wirkung zu erzielen.

Eine Erleichterung der Anforderungen an die Tragersysteme durch Planetenvorbeifliige an Venus,
Mars, Jupiter oder der Erde selbst kann nur bei zur Verfiigung stehenden Zeitraumen an der oberen
Grenze des Erwarteten erfolgen. Einerseits sind ldngere Reisezeiten zum Ziel die Folge einer
solchen Missionsauslegung, wodurch die Zeit zwischen Einwirkung und dem zu verhindernden
Einschlag sinkt, was erst wieder durch eine erheblich bessere Masseneftizienz kompensiert werden
muB. Andererseits kann nicht erwartet werden, daf3 sich irgendein Planet gerade zufallig in einer
gewinnbringenden Stellung fiir die Gravitationsunterstiitzung befindet. Ein Sonderfall ist die
Anwendung einer schweren Nutzlast in hohen, oder einer leichten Nutzlast in extrem hohen
Inklinationen. LafBt sich dies aus beliebigen Griinden nicht vermeiden, ist die Anwendung von
Planetenvorbeifliigen das einzige Mittel, um diese Regionen des Sonnensystems zu erreichen,
besonders fiir die schweren niederenergetischen Wirkmethoden, die auf eine Begleitung des Zieles
oder eine weiche Landung angewiesen sind.

Am Jupiter kann man, wie bei der Sonnensonde Ulysses, die Bahnebene in einem Vorbeiflug um
90° oder mehr drehen. Auch Erde und Venus sind in dieser Hinsicht durch ihre Masse
leistungsfahig, wihrend der fast zehn mal leichtere Mars sehr nahe am Hauptgiirtel umlauft, in den
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die Bahnen der meisten NEO im Aphel noch reichen. Speziell wenn fiir schwere Nutzlasten weder
das Ziel direkt noch ein anderer Planet erreicht werden kann, bieten sich (mehrfach) koorbitale
Vorbeifliige an der Erde an. Dazu wird die Nutzlast auf eine Bahn mit einem Jahr Umlaufzeit um
die Sonne, also 1 AE groB3er Halbachse gebracht, und die Vorbeifluggeometrie jeweils so gewahlt,
daB die erwiinschte Anderung der Bahnlage und -form zunehmend eintritt, aber die Bahnperiode
zunachst gleich bleibt fiir weitere Anfliige, oder dafl ein anderer Begegnungspunkt mit der Erde
oder einem anderen Planeten schnell erreicht wird. So kann eine Bahn zuerst in eine Ebene hoher
Inklination gedreht werden, und dann der abschlieBende Vorbeiflug bei der Anpassung der
Geschwindigkeit helfen, wobei auch ein aktives Mandver in Erd- bzw. Perigiumsnédhe auf der
lokalen Hyperbelbahn wegen des Gravitationsgewinnes effektiver ist. Gute Beispiele sind die
komplexen Transferbahnen der groBlen Sonden Galileo und Cassini, aber auch die von NEAR,
Rosetta, und der Merkursonden Mariner 10, Messenger und BepiColombo. Beachtenswert ist der
Einsatz von Planeten- und Mondvorbeifliigen bei den sehr leichten japanischen Sonden, die von
einem sehr kleinen Triger gestartet werden, und die Rettung des Satelliten HGS-1 mit Hilfe des
Mondes. Dies zeigt, was interplanetar auch mit scheinbar zu leichten Tragern wie Rokot oder
Dnepr, oder sogar aus dem GTO-Mitflug heraus fiir kleine Nutzlasten moglich ist.

Der Storeffekt der nahen Planetenvorbeigiange von Kleinkérpern auf die Vorhersage ihrer Bahn
laBt sich auch gewinnbringend umkehren. Der ohnehin nahe Vorbeiflug eines bekdmpften,
abgelenkten, und damit ehemaligen Impaktors kann dazu genutzt werden, um ihn in eine langfristig
sichere Bahn zu befordern. Da die Stelle eines erdnahen Vorbeifluges auch bei einer Ablenkung
immer erdnah bleibt, kann eine sichere Bahn nur eine mit einer Resonanzbeziehung oder einem
bestimmten synodischen Zyklus zur Erdbahn sein, die zukiinftige, extrem nahe Vorbeiginge so
lange verhindert, bis die natiirlichen Storeffekte die Bahn des Kleinkorpers so weit verandert haben,
daf} er grundsétzlich langfristig ungeféhrlich wird.

Eine zunichst vielleicht futuristisch erscheinende Moglichkeit ist die Umlenkung des Kleinkorpers
zur sicheren Entsorgung durch einen Einschlag auf dem Mond, der Venus oder dem Mars, oder
eventuell sogar auf dem Jupiter. Dies ist bei bestimmten Bahngeometrien nicht unméglich, und
konnte bei ausreichend genauer Bahnkenntnis nach der langen Phase der extrem genauen
Beobachtung, welche die Bekampfung notwendigerweise mit sich bringt, wegen der inkrementellen
Wirkung der hochenergetischen und der kontinuierlichen Wirkung der niederenergetischen
Methoden machbar sein. Eventuell konnen sogar noch vorhandene Reserveflugkorper fiir
Kurskorrekturen nach dem verhinderten Erdeinschlag genutzt werden.

AbschlieBend sei noch angemerkt, daB PHA ein ideales Triager- und insbesondere
Oberstufentestobjekt sind. Dal} es besser ist, im Falle des Versagens eines zu erprobenden Tragers,
oder einer neuen Komponente desselben, einen kleinen und ungefdhrlichen Asteroiden zu
verfehlen, als eine Wiederholung des Verlustes der urspriinglichen Cluster-Mission oder einen
teuren Versicherungsfall zu riskieren, liegt auf der Hand. Speziell wiederziindbare Oberstufen mit
lagerfahigen Flussigtreibstoffen, oder durch Kiithlung lagerbar gemachten kryogenen Treibstoffen,
konnen als Behelfs-Bus fiir eine kleine Mission dhnlich Clementine oder NEAP gut auf ihre
Haltbarkeit und Flexibilitat im Orbit getestet werden. Die langere Lagerung kryogener Treibstoffe
in der Umlaufbahn oder sogar in interplanetaren Bahnen wird durch den Drang zu »griinen«
Treibstoffen und die Notwendigkeit eines hohen spezifischen Impulses bei neuen bemannten Mond-
und Marsfliigen notwendig. Mit einem faktisch interplanetaren Flug kann dem Kunden sowohl
kommerzieller wie auch staatlicher Art glaubhaft demonstriert werden, da3 ein Tragersystem oder
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-bestandteil auch kurzfristig schwierigsten Missionen in seinem Bedarfsfeld gewachsen ist. Ein
Flug zu einem definitionsgemafB regelméBig in maximal bis zu 0.05 AE Entfernung passierenden,
kurzfristig ungefahrlichen PHO ist kurz genug, um wenig Resourcen bei eventuell beteiligten
Wissenschaftlern und beim Betreiber des Tragersystems zu binden, und man braucht wegen der
relativ geringen Entfernungen auch am Boden keine so aufwendigen Kommunikationseinrichtungen
wie fiir eine Mission zu den grof3en Planeten.

Fiir die Werbung kaum zu tbertreffen ware es, noch bevor ein PH/NEO in den Sichtbereich der
Radarteleskope Arecibo und Goldstone gelangt, erste Bilder von ihm zu erhalten.
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5. Zusammenfassung

Es konnen folgende Schliisse gezogen werden:

Die vorliegenden Daten und Einzelfallschilderungen zeigen mit Sicherheit:

1.) Die Verbesserung der Charakterisierung der Eigenschaften erdnaher Objekte und ihrer
Populationen ist fiir die Vorbereitung auf eventuell zu bekampfende Objekte dringend geboten.
Insbesondere der Zusammenhang zwischen der absoluten Helligkeit H und der Masse muf} viel
besser bestimmt werden, z.B. iiber spektroskopische Methoden, die der Entdeckungs- und
Suchbeobachtung nachgeordnet sind.

2.) Die Bahndaten von als mogliche PHO erkannten Objekten iiber etwa 20 m Durchmesser,
insbesondere von sehr nahe passierenden Objekten iiber etwa 60 m Durchmesser, sollten mit
automatischer Radarbeobachtung noch in der Entdeckungsnacht prazisiert werden, um ihren Verlust
auszuschlieBen und die Frithwarnung fiir den begonnenen synodischen Zyklus sicherzustellen.

3.) Dazu ist die Einrichtung eines koordinierten Netzes von mindestens vier schnell und frei
zielbaren Radarteleskopen notwendig. Die Halfte sollte auf der Siidhalbkugel liegen, abwechselnd
mit denen im Norden um etwa 90 bzw. 360 / n Langengrade versetzt. Diese Radarteleskope sollten
in der Leistung der Anlage von Arecibo mindestens nahekommen. Sie sollten zur Zusammenarbeit
sowohl im Synchronbetrieb untereinander als auch jeweils ortsnah koordiniert sein mit den
(ergiebigsten) optischen Einrichtungen. Dazu sind insbesondere auf der Siidhalbkugel
automatisierte optische Suchprogramme nétig, die denen der Nordhalbkugel gleichwertig sind. Auf
beiden Halbkugeln bedarf es einer den lokalen Wettereinschrankungen entsprechenden hoheren
Zahl von optischen Standorten, die allesamt nach der entdeckungseffizientesten Methode betrieben
werden sollten (s. folgender Punkt). AuBlerhalb der lokalen optischen Teleskopzeit und sofortiger
Anforderungen wegen Entdeckungen aus dem Suchbetrieb anderer optischer Standorte sollten
Radar-Nachbeobachtungen der weltweiten Entdeckungen auf moglichst weiten Bahnbogen
unbedingten Vorrang vor anderen radar- oder radioastronomischen Untersuchungen haben.

4.) Die bestehenden NEO-Such- und Uberwachungsprogramme miissen intensiviert werden, um in
einer Zeitspanne, die kiirzer ist als der mittlere Abstand von Tunguska-Ereignissen moglichst viele
dieser durch ihre Luftdetonationen besonders gefahrlichen Objekte zu finden. Die Ausriistung sollte
dahingehend verbessert werden, da3 sowohl die Blinde Zone zuverlassig geschlossen wird, als auch
die Tunguska-Klasse der Impaktoren in effektiven Entfernungen gesehen werden. Unter
Berticksichtigung der durch ihre Atmospharenfestigkeit gefahrlichen Nickeleisen-Kleinkorper
bedeutet dies im Mindesten eine Erweiterung der Suche bis herab zu H = 26 oder etwa 20 m
mittlerem zu erwartenden Durchmesser. Eine Ausriistung mit Teleskopen von 3.5 m
Spiegeldurchmesser, die nach dem Verfahren von LINEAR betrieben werden, ist fiir die Erreichung
dieser Mindestschwellen ausreichend. Die Suche nach ebenfalls noch gefahrlichen kleineren
Objekten erfordert dementsprechend groBere Teleskope in sonst gleicher Anordnung. Zu empfehlen
ist, auch zur Erzielung einer vertretbaren Sicherheitsmarge, eine Auslegung auf H = 28 bzw. 10 m.
5.) Die Dokumentation geflogener Gerite, die fiir interplanetare Missionen relevant sein konnten,
darf nicht entsorgt werden. Aufbewahren fiir alle Zeit sollte man Unterlagen in einer derartigen
Detailtiefe, da3 die Fahigkeit zur Kopie einmal erprobter Geréte erhalten bleibt.
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6.) Alle voranstehenden Maflnahmen sind kosteneffektiv. Der notige Gesamtaufwand liegt weit
unter den Folgekosten eines Tunguska-Ereignisses iiber bewohntem Gebiet und deutlich unter
denen tber unbewohntem Geldnde; er ist vernachlassigbar gegeniiber den Folgen auch eines
gegeniiber dem Tunguska-Ereignis wesentlich kleineren Impaktes liber einem Gebiet mit stadtisch
geschlossener Bebauung.

Die vorliegenden Daten und Einzelfallschilderungen zeigen deutlich:

1.) Die Kenntnis iiber Kleinkorper innerhalb der Erdbahn ist liickenhaft. Es besteht eine ungenutzte
Beobachtungskapazitét fiir Transitbeobachtungen an Sonnenteleskopen. Diese konnten etwa so weit
reichen wie die Beobachtungen von Radarteleskopen, jedoch mit einem um eine Groflenordnung
weiteren sich als Suchstrahl eignenden Beobachtungsfeld.

2.) Eine weitere ungenutzte Beobachtungsgelegenheit sind die Kameras von Raumsonden,
besonders derer, die sich innerhalb der Erdbahn aufhalten. Von dort aus konnen erdnahe Objekte
und solche innerhalb der Erdbahn, aber auBlerhalb der Sondenbahn in der um ein Vielfaches
glinstigeren Oppositionsstellung beobachtet werden. [141] Die Nutzung von Satelliten- und
Sondenkameras, auch in groflerer Sonnenferne, in interplanetaren Bahnen, aus dem jeweiligen
Planetenschatten heraus oder in anderen freien Beobachtungszeiten, bietet sich allgemein an, auch
zur Prazisierung von Populationsschiatzungen durch lokale Oppositionsbeobachtungen oder
bordautonome Suchprogramme. Dies schlie3t alle geeigneten sowie spezialisierte Erdsatelliten ein.
3.) Die echte praktische Erprobung aller Wirkmethoden fiir die Ablenkung von Kleinkorpern ist
mindestens ratsam, meist dringend geboten. Es bestehen zum Teil groe Ungewilheiten bei den
hochenergetischen Methoden {iber ihre genaue Wirksamkeit und besonders iiber mogliche
unerwiinschte Wirkungen. Bei niedrigenergetischen Methoden ist mehr genaues Wissen tber die
gegenseitigen Einfliisse von Wirkflugkorper und Ziel nétig, sowie liber die erzielbaren Leistungen.
4.) Es besteht ein Bedarf fiir Schwerlasttrager mit Oberstufen, die sehr hohe Endgeschwindigkeiten
mit fir die Tragergrofe kleinen Nutzlasten erreichen konnen. Eine bedarfsweise Stapelbarkeit
kryogener Oberstufen in oder unter der Nutzlastverkleidung wire effektiv und wiinschenswert.
Solche Trager wiren auch fiir rein wissenschaftliche Missionen niitzlich.

Die vorliegenden Daten und Einzelfallschilderungen lassen wahrscheinlich erscheinen:

1.) Die Ablenkung kleiner und mittelgroBer PHO ist mit existierender Technik und der bestehenden
Infrastruktur und Betriebsintensitit des kommerziellen Raumfahrtsektors machbar.

2.) Die Ablenkung groBer Objekte braucht langere Vorlaufzeiten, oder die Bereitschaft zum
raschen Einsatz nuklearer Wirknutzlasten und zu ihrer vorherigen, umfassenden und vollstindigen
praktischen Erprobung unabhdngig von einem konkreten Bedrohungs- oder Einsatzfall.

3.) Der Einsatz nuklearer Wirknutzlasten kann durch die praktische Erprobung weiterer Methoden
in Grenzen reduziert werden. Der erfolgversprechendste Ansatz dafiir sind solarthermische
Wirkmethoden, da sie die Wirkenergie nicht mitfiihren miussen, und geeignete Tragersatelliten
kommerziell verfiigbar sind.
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Die vorliegenden Daten und Einzelfallschilderungen legen nahe:

1.) Das wirkliche Risiko durch Einschlage ist noch immer nicht richtig im BewuBtsein der
Offentlichkeit angelangt, da in weiten Teilen der Eindruck entstanden ist, da entweder mit der
Suche nach 90 % der 1-km-NEA die wesentlichen und gefahrlichsten Probleme behoben seien, oder
daf} ein Abfangvorgang ohnehin technisch undurchfiihrbar sei.

2.) Die NEO-, und besonders die PHO-Population scheint immer noch wesentlich groer zu sein
als bisher vermutet oder geschatzt. Insbesondere kommen neue Gruppen von Objekten hinzu wie
die IEA, koorbitale NEO, NEO hoher Inklination, usw. Eine weitere Erh6hung der geschitzten
Anzahl in irgendeinem GroBensegment um nahezu eine GroBenordnung, wie in den vergangenen
Jahren erfolgt, ist wohl recht unwahrscheinlich, kann aber fiir diese neuen Gruppen jeweils gut
moglich sein.

3. ) Solarelektrische Antriebe haben ein grofles Potential fiir den Einsatz als Reiseantrieb im
inneren Sonnensystem, besonders zum Inklinationswechsel und bei Transferbahnen, die von der
Erde zunachst sonnenwirts fithren. Dies gilt besonders, wenn unter bestmoglicher Ausnutzung der
an Bord zur Verfiigung stehenden elektrischen Leistung der spezifische Impuls und im Gegenzug
dazu der Schub variabel ist; erhohter Schub bei Inkaufnahme eines niedrigeren spezifischen
Impulses fiir den Bahneinschu3 und Bahnmanoéver, gerade auch wahrend Planetenvorbeifliigen, und
hoher spezifischer Impuls bei entsprechend niedrigerem Schub fiir den Einsatz als Wirkmethode zur
Kleinkorperablenkung und zur andauernden Beschleunigung in den Reisephasen.

»Der beste Regen
sei doch immer der, mit welchem der Himmel unsere Felder und Weinberge trankt
und den Segen fruchtbarer Zeiten sendet,
aber was sagen wir dazu, wenn es Schwefel oder Blut regnet, wenn es Frosche,
Steine
oder gar Soldatenhiite regnet?«

Schatzkéastlein des Rheinischen Hausfreundes
Johann Peter Hebel (1760-1826)
(iber die Falle von Meteorsteinen, insbesondere den von L'Aigle)
- nach [38-31f]] -

»Mehrmaliges Hinschauen hilft bei der Feststellung des Sachverhalts doch ganz enorm.«

Herwig Macher, Anwalt, nach der Feststellung eines eigenen Fehlers bei der Inspektion des
Vorhandenseins der Inhaberkennzeichnung an einem Geschéftslokal
nach einer Abmahnung betreffs des Fehlens derselben
- Erbsenzahler, rbb Fernsehen, 02.08.2006, 15:02 -
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A. Anhiinge

A.l. SI-fremde Einheiten

AE Astronomische Einheit, 1.49597871475E11 m
Bit eine bindre Informationseinheit
Byte 8 in einem Wort zur gleichzeitigen Bearbeitung zusammengefalite Bit
ft FuB3, foot, feet 1 ft =12 in =0.3048 m
Ful3 landschaftlich = 0.25 ... 0.34 m
, Pariser, ~ 0.37 m (errechnet aus Literatur- und Kartenangaben nach [32][33])
g mittlere Schwerebeschleunigung an der Erdoberflache, 1 g =9.80665 m/s?
GB Gigabyte, 1024* * § bindre Informationseinheiten - °)

Goldmark GM, von 1871 bis 1914 Bezeichnung fiir die Wahrung des Deutschen Reiches, die
allgemein nur Mark genannt, von 1919 bis 1923 definiert als 1/1395 von 1 Pfund
Feingold, d.h. 0.358423 g Au, als inflationsfreie Mafeinheit fiir die Reparationszahlung;
entspricht 0.0115 heutigen Feingold-Unzen von 31.103481 g

in Zoll, inch 1 in = 0.0254 m

kB Kilobyte, 1000 * 8 bindre Informationseinheiten - °)

KB Kilobyte, 1024 * 8 binédre Informationseinheiten - °)

b Pfund, 1 1b = 0.4536 kg (Plural: Ibs)

LD Lunar Distance, mittlere Mondentfernung, 1 LD = 3.844E8 m

mag GroBenklasse, logarithmisches Maf3 der Helligkeit astronomischer Ojekte,

5 mag Differenz entsprechen einem Intensititsunterschied von 1 : 100, somit ist
I mag = 1 : 2.512. Die GroBenklasse mag sinkt mit steigender Helligkeit; dunkelste
nachweisbare Objekte um 28mag, mit bloBem Auge um 6 mag, Polarstern ca. 2 mag,
Sirius -1.46 mag, Venus bis zu -4.4 mag, Sonne -27.74 mag [49-1-220][109]
MB Megabyte, 10242 * 8 binédre Informationen - °)
Meile , romische, milia 1479 m
mile, UK, 1 mile = 1760 yds = 1609.3426 m
statute mile, U.S., 1 mi = 1760 yds = 1609.3472 m
international nautical mile, 1 NM = 1852 m
Imperial nautical mile, 1 impNM = 1853.181 m
US nautical mile, 1 USNM = 1853.248 m
, franzosische = 4450 m
, schweizer = 4800 m
, deutsche oder geographische = 1/15 Aquatorgrad = 7420.439 m
metrische Post-Meile; in Sachsen, im Norddeutschen Bund nach metr. System = 7500 m
, preuBlische, auch deutsche Land-Meile = 7532.48 m
, Osterreichische = 7586.66 m
, sachsische, auch Post-Meile, = 9062 m
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JINT benotigte dquivalente Masse des Sprengstoffes TNT zur Erreichung des freigesetzten
bzw. freisetzbaren Energieinhaltes eines explosiven Ereignisses, 4.125 MJ/kgTNT - ')
yd, yds yard, yards, 1 yd =3 {t=0.9144 m

°) oft werden fiir KB, MB, GB stillschweigend und falschlich 1E3 * 8, 1E6 * 8, bzw. 1E9 * 8 bindre
Informationseinheiten angenommen. Die Abweichung betragt -2.34, -4.63, bzw. -6.87 %.

") Meist in Tonnen (tTNT) mit SI-Prafix angegeben. Je nach Quelle werden knapp 4...4.4
MJ/kgTNT genannt oder ergeben sich aus Umrechnungen anderer Angaben. Oft werden 4.184
MJ/kgTNT genannt, was sich aus der in vor-SI-Zeiten als handlich angesehenen Vereinfachung von
1 kgTNT = 1E6 cal = 4.184 MJ ergibt. TNT setzt tatsachlich etwa 4.6 MJ/kg explosiv frei, also
1.1157 kgTNT. Der Aquivalentwert beriicksichtigt also bereits Verluste. Hier werden durchgehend
4.125 MJ/kgTNT angenommen, der Mittelwert der sich aus einer groBeren Menge von genauen
Angaben in der verwendeten Literatur ergebenden Werte.

A.2. Bezeichnungssysteme fiir kleine Korper des Sonnensystems

Ab dem 01.01.1925 wurden neue Beobachtungen wegen der Zunahme ihrer Haufigkeit und den
begrenzten Kapazititen zur Bahnnachrechnung zuerst nur registriert und mit einer Bezeichnung
nach dem Muster YYYY MZN versehen. YYYY steht fiir die Jahreszahl und M fiir die Monatshalfte,
also den Zeitraum vom 01. bis einschlieBlich 15. des Monats oder vom 16. bis zum letzen Tag des
Monats. I und J sind dabei gleichgesetzt. Z steht fiir den Platz in der zeitlichen Reihenfolge der in
diesem Zeitraum beobachteten und gemeldeten Asteroiden. Reicht die Zahl der zugelassenen 25
Buchstaben im Alphabet nicht aus, so wird nach dessen erstem Durchlauf eine tiefergestellt oder
kleiner geschriebene Zahl N angehiangt in der Weise ...QY, QZ, QA1, QBIl,... QY1, QZ1, QA2,...
usw. Also ist ein Asteroid der (N * 25 + Z)-te der im betreffenden Halbmonat M des Jahres YYYY
beobachteten. 1950 DA ist der - A - erste zwischen - D - dem 16.02.1950 und dem 28.02.1950
beobachtete Asteroid, und 2005 ED318 der - D318 - (318 * 25 + 4)-te, also 7954-te zwischen - E -
dem 01.03.2005 und dem 15.03.2005 gesichtete.

Bei riickwirkender Anwendung vor 1925 wird die erste Stelle der Jahreszahl durch ein A ersetzt,
z.B. A904 OA fiir das erste in der ersten Julihdlfte 1904 gesichtete Objekt, damit es nicht zu
Verwechslungen mit dem damals verwendeten, jahresunabhiangig durchlaufenden doppelten
Zahlbuchstaben kommt. Es gab mindestens 19 weitere derartige Bezeichnungssysteme mit
insgesamt mindestens 44 Schreibweisen; das vom Observatorium Siméis wahrend des Ersten und
Zweiten Weltkrieges verwendete ist stellvertretend in der folgenden Tabelle aufgefiihrt. [142]
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Buchstabe M - Halbmonat Z - Zahler fiir 1892 von 1893 bis 1925 Siméis 1914..18
A 01. .. 15. Januar 1 1 1 1
B 16. .. 31. Januar 2 2 2 2
C 01. .. 15. Februar 3 3 3 3
D 16. .. 28./29. Februar 4 4 4 4
E 01...15. Marz 5 5 5 5
F 16. .. 31. Marz 6 6 6 6
G 01. .. 15. April 7 7 7 7
H 16. .. 30. April 8 8 8 8
I ausgelassen ausgelassen 8 8 8
J 01... 15. Mai 9 9 9 9
K 16. .. 31. Mai 10 10 10 10
L 01. .. 15. Juni 11 11 11 11
M 16. .. 30. Juni 12 12 12 12
N 01...15. Juli 13 13 13 13
0O 16. .. 31. Juli 14 14 14 14
P 01... 15. August 15 15 15 15
Q 16. .. 31. August 16 16 16 16
R 01. .. 15. September 17 17 17 17
S 16. .. 30. September 18 18 18 18
T 01. .. 15. Oktober 19 19 19 19
U 16. .. 31. Oktober 20 20 20 20
v 01. .. 15. November 21 21 21 21
w 16. .. 30. November 22 22 22 22
X 01. .. 15. Dezember 23 23 23 23
Y 16. .. 31. Dezember 24 24 24 24
zZ ungenutzt 25 25 25 25
Uberlauf- YYYY->YYYY+1 N -> N + 1 nicht Z:Z-> AA YYYYEZ; Z:
regel MY ->A Z:7Z->A  aufgetreten durchlaufendbis a,b,..y, z, aa, ..
1916 ZZ, 1916 AA zz ; alternativ
... dann umlaufend Nummer

spatere nach der selben nach der YYYY a, b,.. YYYY a, b,.. mit unbekannt
Nachtrage Regel weitergezahlt selben 1914 a, B,.. Leerstelle wegen

Regel der Verwechslung

weiter- mit Kometen

gezahlt YYYYa), YYYYD)

Tabelle A.2.1 - Buchstabencode in den vorlaufigen Bezeichnungen fiir Asteroiden
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A.3. Transitbeobachtungen vor Sonne und Mond, und nahe Erdpassagen

Lewis gibt in [37-85ff.] zusétzlich zu dem bekannten Atmospharendurchflug von 1972 {iber dem
Zion National Park drei weitere sichere Beobachtungen sehr naher Vorbeiginge aus dem 19.
Jahrhundert an, sowie eine mogliche; eine Verwechselung mit kiinstlichen Satelliten ist also
ausgeschlossen. Eine weitere Beobachtung wurde von Astronomen des ESO
Beobachtungspause mit dem freien Auge gemacht. Unter Annahme der wahrscheinlichsten
Relativgeschwindigkeit von 40 km/s gibt Lewis die wahrscheinliche Entfernung von der Erde an.
Die folgende Tabelle fal3t die wichtigsten Daten zusammen:

Datum

03.07.1845
07.07.1872

22.05.1889

27.10.1890

09.02.1913

10.08.1972
22.03.1992

Beschreibung

Meteor von kometenartigem Erscheinungsbild, 26 Minuten
beobachtbar; Jahn, Leipzig °)

horizontaler Meteor mit ansteigender Bahn beim verldschen

heller, langsamer, horizontaler Meteor; 400 km tiber Siidengland in
16 s, minimale Hohe etwa 80 km tiber einem Ort 10 km E Oxford;
viele Beobachter u.a. in Bristol, Reading, Clifton

Komet mit }2° breitem, 90° langen Schweif; sichtbar von Kapstadt
(Sudafrika) aus nur von 19:45 bis 20:32; wihrend dieser 47
Minuten einen Bogen von etwa 100° am Firmament beschrieben

zerbrechender Bolide, sichtbar von Regina, Saskatchewan, bis
Bermuda; 4000 km in 6 Minuten in der Atmosphére geflogen

Tageslicht-Bolide, sichtbar von Utah bis Alberta tiber 1500 km,
10.1 km/s Erd-Relativ, -15...-19 mag, 15...80 m, 0.12...18 MtTNT;
tiefster Punkt tiber Stid-Montana; gefahrdetste Region von Provo,
Utah tiber Salt Lake City bis Idaho Falls sehr nahe an NORAD

Komet mit klar sichtbarem Kern von 1 mag (Helligkeit ~ Wega)
und fast runder Koma von 2° Durchmesser, aber ohne
wahrnehmbaren Schweif; zog in 3 Minuten durch 20°;
Kerndurchmesser bei Albedo 0.07 ware 340 m, bei A = 0.023 etwa
600 m; je nach Dichte kinetische Energie 845...15000 MtTNT

[37-85ff] - ©) [130-69]

Tabelle A.3.1 - Beobachtete nahe Erdvorbeigidnge von Kleinkorpern

angen.

in einer

result.
v, km/s Distanz,
km
40 35000
~100
25 80
40 80000
~100
11.11
15.0 58
40 20000
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Dr M. Wilhelm Mayer berichtet 1907 in seinem populdrwissenschaftlichen Werk Kometen und
Meteore Uiber visuelle Transitbeobachtungen vor Mond und Sonne, und von nahen Vorbeigéngen an
der Erde, von denen einer datiert ist:

»Da diese Korper, ehe sie in die Atmosphére gelangen, offenbar an sich dunkel sind, so wird man
wegen ihrer Kleinheit dann nichts mehr von ihnen sehen konnen. Es sind aber doch, namentlich von
du Celliee-Muller, einige Félle verzeichnet worden, wo man kleine dunkle Korper sehr schnell vor
dem Monde und auch der Sonne hinziehen sah.

Diese "kosmischen Sternschnuppen" kénnen unter Umstanden ziemlich weit von der Erde entfernt
gewesen sein und waren dann in Wirklichkeit recht grole Korper, die in diesem Fall nicht mehr zu
den Sternschnuppen zu zahlen wéren.« [130-59f.]

»...solcher Feuerkugeln, die dann oft in wenigen Sekunden in schnellem Fluge einen weiten Weg
iiber die Himmelsdecke hin beschreiben, in einzelnen Féllen aber auch sehr langsam dahinziehen,
so daB sie den entziickten Beschauern minutenlang das majestétische Schauspiel gewahrten.

So war das merkwiirdige Meteor, das am 3. Juli 1845 Jahn in Leipzig beobachtete, 26 Minuten
lang sichtbar und erinnerte durch die ganze Art seines Erscheinens so sehr an einen Kometen, daf3
wir es wohl auch als eine wirkliche Ubergangsform von diesen zu den Meteoren anzusprechen
haben.« [130-69]

Diese Beobachtungen sollte man im Kontext folgender Bemerkung von Leif Kahl Kristensen
sehen:
»Abstract: Objects on collision course with the Earth have t days before impact a daily motion less
than 0.0085- t0/d and may in practice be undetectable. We need thus not worry about recent NEO in
the news media. It seems paradoxical, but they cannot hit the Earth simply because they were
discovered. [...] Conclusion: Asteroids or comets heading directly towards the Earth have so small a
daily motion 3-4 weeks before impact that they cannot be discovered from the Earth. For protection
by interception with short notice, the objects must be discovered from space. The best is of course a
discovery years in advance.« [48-829]

A.3.1. Untere Grenze des Durchmessers eines Objektes in Transitbeobachtung

Gesucht ist die geringste Entfernung von der Erdoberflaiche h, bzw. der Radius NEO -
Erdmittelpunkt R, in der ein Objekt der gemessenen scheinbaren Grofle ¢* und
Winkelgeschwindigkeit ¢' gerade die lokale Fluchtgeschwindigkeit hat. Gegeben sind
Gravitationskonstante I', Erdradius re und -masse Me bzw. pe = I' - Me, sowie die in [117]
erwahnten Werte ¢* = 15" und ¢' = 0.1 °/s Setzt man zur Vereinfachung den Abstand vom
Beobachter der geringsten Hohe h des Objektes gleich, legt also den Beobachter in die
geozentrische Bahnebene unter das Perigdum, so erhdlt man gleichzeitig den geringsten Abstand

und damit die untere Schranke fiir die Objektgrofe. Es ergibt sich fiir diesen Abstand die Hohe h

h=R-re
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mit der lokalen Fluchtgeschwindigkeit
VFlucht = V(2 - pe / R)
als tangentiale Geschwindigkeit v in h mit der beobachteten scheinbaren Winkelgeschwindigkeit ¢'
v=¢'-h
dann durch Gleichsetzen der Geschwindigkeit, quadrieren und umstellen wie folgt

¢ (R-1e)=V2 " pe/R)
R*-2re-R*+ R 1e?=2 "o/ "

unter Einfiihrung von Y = R / re und Division durch re?® eine Gleichung der Form
Y3 -2Y?+Y=C=2"peo /(9" 1) ,

die iterativ gelost werden kann. Fiir den in [117] beschriebenen Fall ergeben sich C = 1.00879,
Y=1.7576, und somit h=(Y-1) - re =4382 kmund d = ¢* - h = 351 m. Dieser Durchmesser ist als
Untergrenze anzusehen, da durch die Uberstrahlungseffekte des hellen Hintergrundes eine dunkle

Scheibe immer kleiner erscheint als sie ist; visuell ebenso wie photographisch. Eine bekannte
Erscheinung dieses Effekts ist die Tropfenform von Merkur oder Venus im Transit vor der Sonne
beim Kontakt mit dem Rand der Sonnenscheibe.

Die Winkelbewegung von Erde und Mond (im Perigdum) kann zusammen bis zu +4,34% von ¢'
betragen, die tatsdchliche parabolische Geschwindigkeit also entsprechend abweichen.
Entsprechend eingesetzt ergibt sich mit @'real = 1.0434 @'beobachtet: C = 0.9266; Y = 1.7315; h =
4665.7 km; d =339.3 m.

Bedeutender fiir die Beobachtung ist, dall sich das Objekt schnell vor dem hellen Hintergrund
bewegt und sich um seinen eigenen Durchmesser in

t=o*/ ¢

weiterbewegt; in diesem Fall ist t = 0.0417 s oder 1 / 24 s. Dies ist die Bildwechselrate von
Kinofilmen. Fiir normal aufgeldstes Fernsehen betragt sie 1 / 25 oder 1/ 30 s, je nach System; fiir
astronomische Kameras oder fiir die Astronomie angepalite Webcams sind in der Regel nur
Bildwechselraten > 1 / 10 s nutzbar. [119][121]
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A.4. Samtliche offiziellen Informationen uber das Teller-Ulam-Prinzip

Samtliche vom amerikanischen Verteidigungsministerium freigegebene Darstellungen - »DOE
declassified statement« - zur Wirkungsweise von Kernwaffen im Originalwortlaut mit dem Jahr der
Verofftentlichung:

1972: »The fact that in thermonuclear (TN) weapons, a fission 'primary' is used to trigger a TN
reaction in thermonuclear fuel referred to as a 'secondary'«

1979: »The fact that, in thermonuclear weapons, radiation from a fission explosive can be contained
and used to transfer energy to compress and ignite a physically separate component containing
thermonuclear fuel.« mit dem betonten Zusatz »Any elaboration of this statement will be
classified.«

1991: »Fact that fissile and/or fissionable materials are present in some secondaries, material
unidentified, location unspecified, use unspecified, and weapons undesignated.«

1998: »The fact that materials may be present in channels and the term 'channel filler,” with no
elaboration.«

Einige andere Informationen, z.B. iiber die Art der in einigen frilhen Waffen verwendeten
Kernbrennstoffe, wurden ohne weitere prazise technische Angaben ebenfalls freigegeben.

Die voranstehenden sind weltweit die einzigen offiziellen Angaben zur Wirkungsweise von
Kernsprengsitzen, die Fusionsbrennstoff verwenden. [25] In allen anderen Landern auBler den USA
herrscht totale und erfolgreiche Geheimhaltung, besonders - und auch diesbeziiglich besonders im
Gegensatz zu den USA - auch im Sinne der Einkapselung freigewordener, aber nicht absichtlich
freigegebener Informationen.
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A.S. (136199) Eris = 2003 UB313 »Xena« = Planet Lila = Planet X?

Bemerkenswert ist der fast zwei Jahre als 2003 UB313 »Xena« oder »Planet Lila« von der Presse
schon als vermeintlich zehnter Planet aufgefalite Zwergplanet (136199) Eris. Eris ist mit hochster
Sicherheit grofer als Pluto; diese Schétzung basiert auf der scheinbaren Helligkeit und Entfernung,
und gilt selbst beim hdchsten anzunehmenden Pluto-Durchmesser bis zu einer angenommenen
Albedo < 0.88. Schon damit handelt es sich um das grofite seit dem Planeten Neptun gefundene
planetenartige Objekt im Sonnensystem, und den grofiten festen Himmelskorper seit dem
Neptunmond Triton, der von W. Lassell ebenfalls 1846 entdeckt wurde. Messungen der Verzerrung
der Punktabbildungsfunktion des Hubble Space Telescope durch das winzige Planetenscheibchen
ergeben einen Durchmesser von um 2400 km, Messungen des Warmestrahlungsgleichgewichtes im
mm-Wellenbereich um 3000 km. [143][144] Im Aphel bei 97.5 AE gefunden, war Eris zu langsam
fiir die automatische Erkennung, die jeweils nachtweise auf die in einer Beobachtungsnacht
erhaltenen Aufnahmen angewandt wird. Der Fund des bis dato fernsten gesehenen Objektes des
Sonnensystems gelang Anfang 2005 nach einer durch andere groBe langsame KBO angeregten
Modifikation der Auswertungsprogramme, die aber auch eine um eine GroBenordnung hohere
manuelle Nacharbeit erforderte. Kennzeichen des Objektes sind eine sehr hohe Albedo durch eine
ausgefrorene CH4/N2-Atmosphire und ein groBer Mond, ehemals als S/2005 (2003 UB313) 1
»Gabrielle« bekannt, nun (136199) I Dysnomia.

Die vorlaufig verwendeten Namen sind interne Spitznamen des Entdeckerteams, aus einer
neuseeldndischen Fernsehserie entliehen. »Planet Lila« entstammt der Adresse einer von den
Entdeckern fiir ihre Entdeckung erstellten website. [15] Eine offizielle Benennung beider und die
Nummerierung von 2003 UB313 als Kleinplanet blieben unbefristet zuriickgestellt, bis die [AU am
25.08.2006 tber den Status entschied. Danach werden (1) Ceres, der nun auch als Kleinplanet
registrierte (134340) Pluto und dieses Objekt als Zwergplaneten klassifiziert, und fiir diesen Status
eine Liste mit 12 weiteren Kanditaten aus dem Haupt- und dem Kuipergiirtel vorgelegt.

Zwischenzeitlich wurde die Diskussion des umstrittenen Planetenstatus von Pluto durch die
Entdeckung zweier weiterer Monde verscharft. Ein Zusammenhang zwischen dieser Benennung der
Monde (134340) II und III als Nix und Hydra mit dem in der deutschen Fernsehserie
Raumpatrouille Orion 6fters schwer angeschagenen Schiff Hydra besteht mit Sicherheit nicht. Die
Initialen wurden vielmehr nach der Sonde New Horizons gewéhlt, an deren Nutzlast die Entdecker
dieser Monde mal3geblich mitarbeiten.

Der Name der mythischen Tochter der Nacht und Zwietrachtsdherin Eris wurde von den
Entdeckern von 2003 UB313 als kleine Hommage an die von diesem Objekt erzwungene
Diskussion der Definitionen des Planetenstatus gewihlt. Die Benennung des Mondes nach Eris'
Tochter Dysnomia folgt der mythischen Logik, sowie der vom Entdecker des Plutomondes Charon,
J.W. Christy, etablierten Tradition, die erste Silbe des Namens gleichlautend mit dem der Ehefrau
des Entdeckers zu wihlen. Die Begeisterung und das Interesse an der Astronomie der Kleinplaneten
des Sonnensystems tiiber alle Regeln der IAU hinweg, welche die inoffiziellen Spitznamen in der
Presse und besonders bei den Fans der Fernsehserie Xena: Warrior Princess auslosten, wird durch
den Namen des Mondes ebenfalls geehrt. Dysnomia ist die Personifikation der Gesetzlosigkeit,
englisch lawlessness. Der Name der Xena-Darstellerin ist Lucy Lawless.



