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1. Allgemeines

1.1. Administratives

Mit GZ 6010/09-6/2001 Militarwissenschaftliches Buro, MWB (seit Novem-
ber 2001 Buro fur Sicherheitspolitik, BfSiPol genannt), wurde das Amt fur
Wehrtechnik, AWT/Abteilung Waffen- und Munitionswesen, WM, Hauptrefe-
rat Entwicklung & Analyse, um Mitarbeit bei den technischen
Problemstellungen im Bereich einer zu diskutierenden europaischen Raketen-
abwehr gebeten. Im speziellen soll die Mitarbeit im Sinne der
Veranschaulichung und Erlauterung der technischen Gegebenheiten einer
Raketenabwehr im Rahmen der Meinungsbildung und Positionsbestimmung
durch das MWB fuir den Herrn Bundesminister zu diesem Thema, erfolgen.

1.2. Zielsetzungen fur diesen Bericht

Dieser Bericht soll einen technisch nicht vorgebildeten Leser in die Lage
versetzen, einen ersten allgemeinen aber technisch orientierten Uberblick zum
Thema einer Raketenabwehr verschaffen. Fur ein umfassenderes Einlesen
hinsichtlich Historischer Uberblick, Raketenprinzip, Gefechtskopfe (ABC,
konventionell), Abwehrszenarien, usw. empfehlen sich etwa [1] und [4], ohne
dabei in zu komplexes ,,Fachchinesisch* zu gleiten.

1.3. Inhaltliche Schwerpunkte

Da die Problematik der Raketenbedrohung und der Raketenabwehr enorm
vielschichtig und komplex ist, werden in dieser Arbeit Schwerpunkte gelegt.

Die Bedrohung in Form von Taktisch Ballistischen Flugkérpern (kurz
TBM's) wird nur bis zu Systemen mit einer maximalen Reichweite von etwa
1500 Kilometer analysiert und beschrieben.

Far die Abwehr wird nur ein Konzept, eine so genannte Abwehrarchitektur,
vorgestellt und ansatzweise simulationsméafRig nachvollzogen. Dieses Konzept
baut auf den Abwehrflugkorpersystemen THAAD und PATRIOT PAC3 auf
und gilt als weitest entwickelte Abwehrarchitektur mit dessen operationeller
Verfugbarkeit wahrscheinlich noch in diesem Jahrzehnt zu rechnen ist. Es
werden auch die Grundeigenschaften der verwendeten Sensorsysteme disku-
tiert.

Fur ausgewéhlte TBM-Gefechtskopfsysteme werden die Folgen eines Tref-
fers einer Abwehrrakete, meist qualitativ, untersucht. Den Abschluss bildet die
Durchrechnung eines Fallbeispiels bei dem Osterreich mit einer THAAD- und
drei PATRIOT PAC3-Systemen gegen einen einfachen TBM-Angriff geschitzt
werden soll.



1.4. Die simulationstechnischen Rahmenbedingungen

Mit Beginn der neunziger Jahre wurde anlasslich des Projekts IFAL durch
den Autor ein so genanntes 6DOF-Modell (Massenpunktmodell) zur Simulation
des Flugwegs von Lenkflugkérpern entwickelt (6DOF = 6 Degree Of Freedom
? 6 Freiheitsgrade der Bewegung, das heif3t translatorische Bewegung in X, v,
z-Richtung und Rotation des Flugkorpers um die X, y, z-Achse).

Der Flugweg einer TBM wird wie folgt simuliert:

?? Antriebsphase
Mit einem aus dem 6DOF-Modell abgeleiteten 3DOF-Modell, das den
Flugkorper nur in der translatorischen Bewegung abbildet. Das heif3t,
Drehbewegungen des Flugkdrpers um seinen Schwerpunkt werden nicht
berechnet. Dies wurde im Hinblick auf Schwierigkeiten in der unmittelba-
ren Startphase mit den verwendeten Koordinatensystemen (Kugel-
koordination) des 6DOF-Modells so festgelegt.

?? Gleitphase
Hier wird mit dem 6DOF-Modell gearbeitet. Somit lassen sich nicht nur die
Flugbahn, sondern auch allféllige ,,Torkelbewegungen* des Flugkdrpers, so-
wie sein genaues Geschwindigkeitsverhalten, simulieren. Einzig exakt
vertikale Lagen des Flugkdrpers werden unscharf abgebildet. Problem: Die
Kugelkoordinaten mit der Eindeutigkeit des Azimutwinkels; siehe Startphase.

Die zur Modellierung erforderlichen TBM-Daten werden erhalten:

?? Allgemeine Daten (z.B. Massen, Geometrie, Treibstoffe, eventuell besondere
Flugmandver, etc.) sind der offenen Literatur entnommen.

?? Mechanische Daten (Schwerpunktlagen, Tragheitsmomente, etc.) sowie die
aerodynamischen Koeffizienten werden mit der US-Software PRODAS er-
mittelt. PRODAS ist eigentlich ein Programm zur Berechnung der linearen
Aerodynamik von Geschossen und Granaten, wurde aber bereits mehrfach
erfolgreich fir die Ermittlung der aerodynamischen Koeffizienten von
Lenkflugkérpern bei AWT/WM verwendet. Gewisse Naherungen durch
die lineare Aerodynamik mussen aber beachtet werden.

Auf denselben Grundlagen arbeitet die Modellierung der Abwehrflugkorper.
Zur Ermittlung von [aten bezuglich der hier diskutierten Abwehrflugkorper
THAAD und PATRIOT PAC3 wurde speziell mit [4] gearbeitet. Der Flugweg des
Abwehrflugkdrpers PATRIOT PAC3 wird vollstdndig in der 6DOF-Simulation
berechnet, der des Flugkdrpers THAAD nur in der ersten Flugphase und danach
in einer 3DOF-Simulation. Dies hangt mit der speziellen Steuerungstechnik
dieses Flugkdrpersystems zusammen.
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Anmerkung:
FUr den simulierten TBM-Flugkdrper kann Uber einen Naherungsansatz die

aerodynamische Aufheizung des sogenannten Stagnationspunktes (der
Flugkorperspitze), durch die Reibung des Flugkérpers in der Luft, ermittelt
werden. Dadurch lassen sich Abschatzungen beziglich der prinzipiell mogli-
chen maximal zu erwartenden Auffassreichweiten von Abwehrflugkdrpern mit
IR-Suchkopf (z.B. THAAD) durchfiihren.

Das Modell RAAB (= Raketenabwehr), bei AWT/WM entwickelt, vereinigt die

folgenden Elemente:

?? Kinematische Simulation einer TBM (1 Stiick)

?? Kinematische Simulation von bis zu funf gleichzeitig/oder zeitlich gestaf-
felt fliegenden Abwehrflugkérpern

?? Vereinfachte Simulation der TBM-Detektion mit einem (1 Stiick) Bodenra-
dar (GBR = Ground Based Radar) und/oder Fruhwarnsatellitendaten
(SBIRS-High) beziehungsweise TBM-Flugbahnvermessungssatellitendaten
(SBIRS-Low). Die Satelliten werden nur im Sinne der zeitlichen Verfugbar-
keit ihrer Gber die TBM lieferbaren Daten abgebildet.

Damit lassen sich unter anderem

?? die zeitlich-riumlichen Ablaufe einer Raketenabwehr berechnen und
grafisch darstellen

die ,, Torkelbewegungen* grafisch darstellen

die bei Treffern erzielbaren Energieumsatze naherungsweise bestimmen
SchieRbereiche fur die Abwehrflugkdrper errechnen

der Einfluss des Sonnenstandes auf einen IR-Suchkopf des Abwehrflugkor-
pers abschatzen

bei Nicht-Treffern der Aufschlagspunkt der Abwehrraketen beziehungs-
weise des Kill Vehicles berechnen, sollten deren Selbstzerlegungs-
einrichtungen nicht funktionieren.

IIIS

3
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2. Die Bedrohung

2.1. Einleitung

Die Entwicklung und der Einsatz der V-2-Rakete im Zweiten Weltkrieg
stellen den Beginn einer bis dahin unbekannten Spezies von Angriffswaffen
dar. Die Verwendung von taktisch ballistischen Flugkérpern (TBM = Tactical
Ballistic Missile) hat dem Angreifer bis zum letzten Jahrzehnt des vergangenen
Jahrhunderts den Uberragenden Vorteil verschafft, dass es, auch ansatzweise,
keine Abwehrmoglichkeit gegen TBM's gab.

Die folgende Tabelle nach [1] gibt eine Ubersicht hinsichtlich der Konflikte in
denen TBM's zum Einsatz gekommen sind.

Konflikte Jahr Raketentypen Ziele
2. Weltkrieg 1944/45 V2 Stadte, Hafen
Jom Kippur 1973 SCUD, FROG Mil. Ziele
SCUD
Golfkrieg 1 1980/88 ' Stadte, Industrie
AL-HUSSEIN
Lybien/Italien 1986 SCUD-Variante US-Mil. Einrichtung
Afghanistan 1988/91 SCUD Daorfer, Truppen
. SCUD, x -
Golfkrieg 2 1991 Stadte, Mil. Ziele
AL-HUSSEIN

Tabelle 1: Konflikte mit TBM-Einsatzen

Erst im Golfkrieg 1991 konnte mit dem System PATRIOT eine Raketenab-
wehr mit malligem Erfolg aufgebaut werden.

Anmerkung:
Insgesamt hat der Irak 86 Raketen eingesetzt (40 gegen Israel und 46 gegen

Saudi-Arabien). 53 davon lagen innerhalb der PATRIOT-Schiel3bereiche.
51 TBM's wurden mit insgesamt 158 PATRIOT-Lenkflugkdrpern bekampft.
Hinsichtlich der dabei erzielten Treffer beziehungsweise der Wirkung der
PATRIOT-Lenkflugkorper gab es nach dem Krieg eine sehr kontroversiell
geflihrte Diskussion (Zahlenwerte gemaf [1]).

Die nach Tab. 1 zum Einsatz gekommenen TBM's liegen reichweitenméafig bei
etwa 600 Kilometer (AL-HUSSEIN). Eine mdgliche Klassifizierung der TBM's
nach ihren Reichweiten kann grob wie folgt aussehen (in Anlehnung an [2]).

Klassifikation

max. Reichweite (km)

Beispiele

Kurze Reichweite 1000 SCUD-B, AL-HUSSEIN, PRITHVI
Mittlere Reichweite 2500 NO-DONG, SHEHAB-3, TAEPODONG-1
GrolRere Reichweite >2500 TAEPODONG-2

Tabelle 2: Mogliche Reichweitenklassifikation von TBM's




Es sei aber angemerkt, dass obige Einteilung in Tabelle 2 im Grunde willkir-
lich ist und auch andere Reichweitenkriterien in der Literatur zu finden sind!

2.2. Prinzipielle Funktion von TBM's

Wie bereits erwahnt, geht das Grundkonzept hinsichtlich Aufbau und Funktion
von ballistischen Raketen auf das System A4, besser bekannt unter der Bezeich-
nung V-2, zurtck. Ein nahezu direkter Nachfolger der V-2 im technischen Aufbau
ist die russische ,,SCUD-Familie* (SCUD-A, SCUD-B, SCUD-C und Derivate wie
etwa die AL-HUSSEIN). Eine kurze Darstellung der Lenkung ballistischer Raketen
klassischer Bauart (mit Kreiselgeréten) findet sich etwa bei [3].

2.2.1. Startphase

Ballistische Raketen kurzer und mittlerer Reichweite arbeiten in der Regel
unabhangig von Leitstationen. Der Flug der Raketen erfolgt nach einem
unmittelbar vor dem Start eingegebenen Flugprogramm, das auf der Grundlage
der Koordinaten von Startstellung und Ziel (Entfernung und Richtung zum
Ziel, Hohenunterschied, Krimmung der Erdoberflache, Drehung der Erde
wahrend der Raketenflugzeit, usw.) und der Abweichungen der ballistischen
und meteorologischen Werte von den Schusstafelwerten errechnet wird. Da die
Flugbahn einer TBM nur fir kurze Zeit (Startphase und Zielendanflug) in der
Troposphéare (Zone in der sich das ,,Wetter” abspielt) verlauft, sind meteorolo-
gische Einflusse aber eher gering.

Abbildung 2.1 zeigt die prinzipielle Flugbahn.
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Abb. 2.1: Flugbahnabschnitte einer TBM, speziell in der Startphase
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Die TBM startet bei 0 und steigt zunachst vertikal nach oben, bis zu Punkt 1
(einige Sekunden). Zwischen den Punkten 1 und 2 neigt sich die Rakete
Richtung Zielpunkt bis auf den Winkel 7. 2, wird Langs- oder Programm-
winkel genannt und vor dem Start festgelegt. Die Grollenordnung des
Programmwinkels liegt je nach Reichweite der Rakete um, beziehungsweise
unter 45° (Rakete A4 z.B. 41°). Unter diesem Winkel fliegt die Rakete bis zum
Brennschluss B. Die Lenkung der Rakete in der Antriebsphase, das heil3t die
Schwenkung von 90° auf 2, zwischen 1 und 2 sowie das Halten des Winkels 2,
bis Brennschluss wird zum Beispiel bei SCUD mit einer Strahlrudersteuerung
vorgenommen. Dabei werden in den Abgasstrahl des Triebwerkes hitzefeste
Ruder eingeschoben, die den Abgangswinkel des Gasstrahls etwas auslenken.
Dadurch ergibt sich ein Drehmoment auf die Rakete und ihre Ausrichtung im
Raum verandert sich. Nach Brennschluss fliegt die Rakete rein ballistisch, also
ohne jegliche Steuerung, zum Ziel beziehungsweise dem Punkt wo die Flug-
bahn die Erde beruhrt.

2.2.2. .. Zielen“ mit einer TBM

Vom Startpunkt aus wird das Ziel durch die Parameter Richtung und Ent-
fernung beschrieben. H6hendifferenzen werden jetzt einfachheitshalber nicht
bericksichtigt. Die Richtung (Lage der Flugbahnebene) wird durch das
Einschwenken zwischen 1 und 2 (nach Abb. 2.1) realisiert. FUr die Steuerung
der Reichweite gibt es zwei Einflussmoglichkeiten:

a) Der Programmwinkel; damit lasst sich eine hohere oder niedrigere
Flugbahn festlegen.

b) Die Triebwerksbrenndauer; damit wird wesentlich die Reichweite
bestimmt.

Alle gangigen ballistischen Flugkdrper arbeiten mit Flissigkeitstriebwerken.
Der Hauptgrund liegt darin, dass die Zufuhr von flussigem Treibmittel zur
Brennkammer mit relativ einfachen und zuverlassigen Ventilen gesteuert, das
heil3t unterbunden werden kann. Dadurch ist der Brennschluss des Triebwerkes
sehr genau festlegbar.

Anmerkung:
Ein Feststofftriebwerk — einmal geziindet — kann nicht zu einem beliebigen

Zeitpunkt gestoppt werden; das Treibmittel muss zur Ganze ausbrennen. Ein
weiterer Grund fir Flussigkeitstriebwerke ist der mit flissigen Treibmitteln
erzielbare, etwas hohere spezifische Impuls. Dies ist jene treibmittelspezifische
GroBe, die die maximale Schubausbeute pro Kilogramm Treibstoff beschreibt.
FUr das Flugverhalten gunstiger ist ein leerer Treibstofftank, das heift eine
Steuerung der Reichweite Gber den Programmwinkel. Der Resttreibstoff bewegt
sich unter dem Einfluss der Schwerkraft sowie vor allem wegen seiner eigenen
Tragheit unkontrollierbar in den Tanks. Dies fuhrt zu unerwinschten wech-
selnden Masseverteilungen im Flugkdrper wéahrend des ballistischen Fluges.
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Um auf kiirzere Distanzen zu schieflen, gibt es somit die Falle:
a) Sehr hoher Programmwinkel, ausgebranntes Triebwerk und damit eine
sehr hochreichende Flugbahn mit entsprechend langeren Flugzeiten.

Vorteil: Aerodynamisch stabiles Flugverhalten in den dichteren Atmospha-
renzonen durch optimale und stabile Massenverteilung im Flugkérper
(siehe auch Anhang A).

Nachteil: Durch langeren Flugweg und langere Flugdauer leichtere Ent-
deckbarkeit und damit leichtere Bekampfbarkeit.

Dadurch dass die Flugbahn weit in den exoatmospharischen Bereich vor-
stdRt, wird die aerodynamische Folgsamkeit verloren, was beim
Wiedereintritt in die dichteren Atmosphérenzonen zu sehr hohen mecha-
nischen Belastungen des Flugkorpers fuhren kann (siehe spater am
Beispiel AL-HUSSEIN, beziehungsweise Anhang A).

b) Niederer Programmwinkel, kurze Triebwerksbrennzeit.

Vorteil: Uberraschungsmoment (siehe Flugweg und Flugdauer).
Eventuell bessere aerodynamische Folgsamkeit der Rakete (siehe spéter),
da das Apogaum (= erdfernster Punkt der Flugbahn) in dichteren Atmo-
spharenbereichen liegt (siehe auch Anhang A).

Nachteil: Durch den Resttreibstoff wechselnde Masseverteilungen kénnen
letztlich die Zielgenauigkeit negativ beeinflussen.

In jedem Fall kann bei der Reichweitensteuerung mittels Regelung der
Triebwerksbrenndauer eine minimale Reichweite nicht unterschritten werden.
Es gibt eine innere ,,tote Zone*, wie dies auch in Abbildung 2.2 gezeigt wird.

Mrnrrnale o
Rerchiwverite B

Maximale
RPeschwerte

Abb. 2.2: Der Einsatzbereich einer ballistischen Rakete (schematisch nach [3])
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2.2.3. Der ballistisch-antriebslose Flug

Der rein Hallistische Flug beginnt nach dem Triebwerksbrennschluss im
aufsteigenden Flugbahnteil unter dem Bahnwinkel = Programmwinkel. Der
Bahnwinkel ist der Winkel zwischen der Tangente an die Flugbahn und der
Horizontalen (bezogen auf den Startpunkt der Rakete). Die Flugkorperachse
nimmt im wesentlichen zu Beginn des antriebslosen Fluges ebenfalls den
gleichen Winkel (= Bahnwinkel) ein. Die auf die Rakete wirkenden &ufReren
Kréafte sind nur mehr die Schwerkraft und die aerodynamischen Kréfte.

Anmerkung zur Dichte der Atmosphére:

Der Druck und damit die Dichte der Atmosphére nehmen mit zunehmender
Hohe im wesentlichen exponentiell ab (barometrische Hohenformel). Der
Ubergang von dem was gemeinhin als Atmosphéare bezeichnet wird, zum
wluftleeren* Weltall ist flieBend. Um dennoch von einer ,,Grenze* der Atmo-
sphére sprechen zu kénnen, wurde die Hohe von 100 Kilometer gewahlt. Der
Bezug von Hohenangaben zur Atmosphare wird daher in

endoatmosphérisch Hoéhe < 100 km
exoatmosphérisch Hdohe > 100 km
eingeteilt.

Gemal ICAO-Atmosphére (= Standardatmosphére) gilt:

Hohe (km) Dichte (kg/m3)
0 1,225
76
100 0.5522.10

Tabelle 3: Dichtewerte nach ICAO-Atmosphére

Beim weiteren Aufsteigen der Rakete im Gleitflug werden die aerodynami-
schen Kréfte infolge der abnehmenden Atmosphéarendichte immer geringer. Die
aerodynamische Folgsamkeit, also die Ausrichtung der Flugkorperachse am
aktuellen Bahnwinkel erfolgt sehr langsam bis fast gar nicht, wenn hohere
endoatmosphérische oder gar exoatmosphérische Bereiche beflogen werden. In
Abbildung 2.1 gibt die Lage der skizzierten Rakete im Apogaumbereich diesen
Sachverhalt schematisch wieder. Die Rakete kann wegen der fehlenden
Aerodynamik beziglich ihrer Lage im Raum zu ,torkeln*“ beginnen. Dabei
kénnen sich groBe Anstellwinkel ergeben. Der Anstellwinkel ist der Winkel
zwischen der Flugkérperachse und der Flugbahn. Je héher der Anstellwinkel,
desto groBer werden bei dichterer Atmosphére die aerodynamischen Kréafte.
Kommt nun die Rakete auf einer relativ steilen Flugbahn wieder in die unteren
Atmosphéarenbereiche und fliegt dabei mit einem - zuféllig — groBen Anstell-
winkel, ergeben sich relativ hohe aerodynamische Kraftwirkungen. Diese
Krafte fuhren zu Flugbahnanderungen (? Absinken der Treffwahrscheinlich-
keit der TBM gegenuber ihrem Angriffsziel) und gegebenenfalls zum
mechanischen Zerbrechen der Rakete (siehe spéter beim System AL-HUSSEIN).
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Diesen Problemen kann abgeholfen werden. Bisher wurde stillschweigend
davon ausgegangen, dass die gesamte Rakete, das heifdt der Gefechtskopf und
der ,,Antriebsteil“ mit den Treibstofftanks und dem Triebwerk gemeinsam den
ballistischen Flug vollfiihren. Diese Bauart einer TBM wird Integralflugkérper
bezeichnet. Das Triebwerk und die mehr oder weniger leeren Tanks vergréRern
die Masse und speziell die Tragheitsmomente, was die ohnehin schon geringe
Folgsamkeit weiter behindert.

Far TBM's mit endoatmospharischen Apogdumwerten zeigen Integralflug-
korper noch ein ausgezeichnetes Flugverhalten. In exoatmosphérische Hohen
aufsteigende TBM's werden jedoch mit separierbarem Gefechtskopfteil — dem
Wiedereintrittskorper (reentry vehicle — RV) — gebaut. Der Wiedereintrittskorper
— meist der konische Vorderteil der Rakete — hat auch geringere Tragheitsmomen-
te und daher eine bessere aerodynamische Folgsamkeit. Ein glatterer Flug,
speziell in der Endflugphase und damit eine hoéhere Zieltreffwahrscheinlichkeit
sind die Folge.

Der Zeitpunkt der Separation ist mitunter ein Spiegel der technologischen
Fertigkeiten des TBM-Entwicklers. Eine Separation nach Brennschluss ist meist
anzustreben, da der Wiedereintrittskdrper allein kleiner und weniger leicht
entdeckbar ist. Aullerdem kénnen im Rahmen der Separation Tauschkorper
und eventuelle Thermoschutzhullen freigesetzt, beziehungsweise abgesprengt
werden.

Anmerkung:

Durch den raschen Flug der aufsteigenden Rakete in den unteren dichteren
Atmosphdarenschichten, kommt es zu einer aerodynamischen Aufheizung,
speziell der Raketenspitze. Damit wird die TBM zu einem ,,leuchtenden IR -
Ziel far Abwehrraketen mit IR-Suchkopf (z.B. THAAD). Die ,warmen“
Thermoschutzhillen kénnen abgesprengt werden und der ,,kthle* Wiederein-
trittskorper setzt seinen Flug fort.

Ein geringfugiger Fehler bei der Separation nach Brennschluss (z.B. mit
flugbahnrelevanten Impulsen) bedeutet eine gravierende Auswirkung auf den
Treffpunkt. Die Zielablagen kdénnen sehr grof3 werden, sodass es bei technolo-
gisch weniger ausgereiften Systemen gunstiger ist die Separation erst vor dem
unmittelbaren Wiedereintritt in die dichteren Atmospharenschichten auszuftih-
ren (z.B. angeblich bei NO-DONG1). Stoérungen in dieser Flugphase
beeinflussen den Treffpunkt nicht sehr wesentlich.
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2.2.4. Einige Eckdaten fir TBM-Systeme kurzer und mittlerer Reichweite

Radarquerschnitt (m?)* 0,1 - 0,001
Reichweiten (km) 80,0 - 2500,0
Apogaum (km) 20,0 - 600,0
Endgeschwindigkeit (km/s)** 0,5 - 4,0
Flugzeit (min) 5,0 - 15,0
Nutzlast/Gefechtskopf (kg) 100,0 - 1000,0

*  Zum Vergleich: Ein Non-Stedlth-Hugzeug von vorne gesehen hat einen mittleren Redarquer schnitt von ewa 3 m?.

**  Die Endgeschwindigkeiten konnen sehr sark variieren. , Torkebewegungen,” dso mehr oder weniger grole
Pendelbewegungen des Flugkdrpers, bewirken hohe Luftwidersténde und damit Geschwindigkeitsreduktionen.
Weitersist zu beachten, dassdieleichteren Wiedereintrittskdrper (Gefechtskdpfe) stérker aerodynamisch gebremst
werden ds schwere Integraflugkorper. Be annéhernd gleichen Luftwiderstandskréften werden leichte Korper
bekanntlich stérker gebremst.

2.3. Simulationen von TBM's beim AWT

Mitte der neunziger Jahre wurden bei AWT/WM fir 3 verschiedene TBM-
Typen Flugbahnsimulationsmodelle erstellt. Der Grund hieflr war das Interes-
se an der Kinematik im Zielendanflug von TBM's, um die Leistungsfahigkeit
des mFAL-Systems BAMSE (Firma BOFORS, Schweden) in der Abwehr von
TBM's am Computer zu testen. Von der Herstellerfirma fir BAMSE wurde eine
gewisse Anti-TBM-Fahigkeit angegeben. Das Ergebnis waren sehr schwache
Abfangleistungen dieses FIA-Systems gegen eine kurzreichweitige TBM.

2.3.1. Grundsatzliches

Die drei TBM's wurden nur auf Initiative des Autors ohne auswartigen Auf-
trag modelliert. Das damals zur Verfugung stehende Datenmaterial sowie die
sonstigen Ressourcen haben es nicht erlaubt, Modelle im Sinne grotmaoglicher
Ubereinstimmung aller Leistungen mit den realen Augkorpern zu erstellen.
Auch eine Anfrage beim Heeres-Nachrichtenamt brachte zwar eine wichtige
Information zu einem System, jedoch sonst keine Hilfe. Internet war Mitte der
neunziger Jahre bei AWT noch nicht verfuigbar.

Die 3 Modelle entsprechen SCUD-B (OE), AL-HUSSEIN (OE), NO-DONG
(OE). Im vorliegenden Bericht werden die simulierten TBM's mit diesen Namen
benannt. Die Indizierung mit (OE) deutet die Besonderheit der 3 Modelle an.
Die wesentlichen Leistungen und Eigenschaften werden auch nach heutigem
Informationsstand korrekt wiedergegeben. Da es nicht das Ziel dieser Arbeit ist,
die Beschaffung und den Betrieb von TBM's fur Osterreich zu untersuchen
(SchieRtafeln, etc...), sondern deren Abwehr, wurde jetzt keine nachtragliche
Uberarbeitung der Datensatze vorgenommen.

SchlieBlich darf die Abwehr von TBM's nicht auf die Abwehr einzelner be-
stimmter Typen ausgerichtet sein, sondern muss ein breites Spektrum eventuell
angreifender TBM's beherrschen konnen. Die 3 Modelle stellen daher das
typische Verhalten von TBM's in 3 Reichweitenkategorien dar.
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Simulierter Typ Reichweite (km)
SCUD-B (OF) ~300
AL-HUSSEIN (OE) ~600
NO-DONG (OE) ~1500

Tabelle 4: Typische Reichweiten der AWT-simulierten TBM's

Detaillierte technische Daten und Leistungsschatzungen realer TBM's findet
man zum Beispiel in [4]. Im folgenden werden die drei ,,AWT-Flugkdrper* mit
deren Ergebnissen in der Simulation vorgestellt.

2.3.2. SCUD-B (OE)

2.3.2.1. Allgemeine Flugkoérperdaten

Die SCUD-B (OE) wird als klassischer Integralflugkorper, das heift ohne separier-
baren Wiedereintrittskérper modelliert. Die Eckdaten der SCUD-B (OE) sind:
Durchmesser: 0,85 m

Lange: 11,25 m

Gefechtskopfmasse: 1015,8 kg (konventionell)
Startmasse: 6323,0 kg

Leermasse: 2527,0 kg (inkl. Gefechts kopf)
Treibstoffmasse: 3796,0 kg

Treibstoff: Gewahlt: Brennstoff Hydrazin

Oxidationsmittel: Salpetersaure
mit spezifischem Impuls 2500 m/s

Max. Brennzeit: 73,0s

Min. Brennzeit. 47,0 s

Schub: 130,0 kN

Schwenkbeginn: 50s (Beginn des Uberganges vom rein

vertikalen Flug zum durch den
Programmwinkel geforderten
Bahnwinkel).

Max. Biegemoment: 188,8 kNm

Anmerkung:

Mit Hilfe der Flugkdrpersimulation ist es moglich den Ort (Lage auf der
Flugkdrperachse) und die Starke der auf die Flugkodrperzelle wirkenden
aerodynamisch verursachten Biegekrafte zu berechnen. Diese quer zur Flug-
korperachse wirkenden Kréafte (genauer: Drehmomente) kénnen bei heftigen
»Torkelbewegungen“ des Flugkdrpers die Flugkorperstruktur zerbrechen
lassen. Auf der Basis elementarer maschinenbautechnischer Ansatze wird fur
eine Rohrstruktur (= Raketenkdrper) ein maximal zuldssiges Biegemoment
ermittelt. Wird dies in einer Flugphase Uberschritten, zerbricht der Flugkdrper
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und man kann anschlieBend den Flug des Vorderteils oder des Hinterteils
(Festlegung vor Berechnungsbeginn) bestimmen.

In Abbildung 2.3 ist die Rakete schematisch in der Form dargestellt, wie sie
fur PRODAS zur Bestimmung der aerodynamischen Koeffizienten und einiger
mechanischer GréRen verwendet wird.

2.3.2.2. Spezielle Schussdaten und Ergebnisse

Mit folgenden Schussdaten wurde gerechnet:

Brennzeit: 730s
Programmwinkel: 40,0°
Lufttemperatur-Start 300,0 K
Unmittelbare Schussresultate:

Apogaum: 85,6 km
Seitenablage: 0,00 km
Schussweite: 323,2 km
Flugzeit: 319,1s
Auftreffwinkel: -47,4 °
Endgeschwindigkeit: 1236,3 m/s
Max. err. Biegemoment: 0,1 KNm
Temperatur am Stagnationspunkt

(= Flugkorperspitze) bei Flugende: ~340K (= ~67°C)

In Abbildung 2.4 (vgl. Anhang G), ist die Flugbahn unter Bertcksichtigung
der Erdkrimmung (braune Kurve = Erdoberflache) dargestellt.

Der dunkelrote Flugbahnabschnitt (Startbereich links) markiert die An-
triebsphase, der hellrote Abschnitt die Gleitphase. Der zeitliche Abstand
zwischen den sichtbaren ,,Bahnpunkten* betragt eine Sekunde, das heift
Bahnabschnitte mit dicht liegenden ,,Bahnpunkten* bedeuten geringere
Geschwindigkeit, solche Abschnitte mit auseinandergezogen liegenden
Punkten markieren hohe TBM-Geschwindigkeiten.

Die Abbildung 2.5 (vgl. Anhang G) liefert die gleiche Flugbahn, jedoch wird
im Abstand von flnf Sekunden ein ,,Raketensymbol*, das heift ein roter Strich
mit hellblauer Spitze, dargestellt. Das ,,Raketensymbol* gibt die raumliche Lage
der Flugkorperachse in der Schussebene (x-z-Diagramm) an. Erkennbar ist eine
hervorragende aerodynamische Folgsamkeit der Rakete. Die Skalierung der x-
und z-Achse in Abbildung 2.5 (vgl. Anhang G) ist gleich, sodass die Flugbahn
verzerrungsfrei wiedergegeben wird. Die grtine Kurve parallel zur ,,Erdober-
flache* markiert die 100 Kilometer Héhe. Somit ist die endoatmospharisch-
exoatmospharische Grenze angedeutet.

Aus Abbildung 2.6 ist der Geschwindigkeitsverlauf ersichtlich. Der erste Teil
zeigt die Beschleunigung bis zum Brennschluss. Danach folgt die Geschwindig-
keitsabnahme bis zum Apogaum (Sattelpunkt in Abb. 2.6). Nun beginnt der
fallende Flugbahnast, das heif3t der Flugkdrper beschleunigt durch die Erdan-
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ziehung, um dann bei Erreichen der dichteren Atmospharenschichten wieder
gebremst zu werden.

Die Abbildung 2.7 zeigt die Flugbahnhdhe (jeweils Giber dem Erdboden) in
Abhéangigkeit von der Flugzeit.

Um die aerodynamische Folgsamkeit der SCUD-B (OE) nochmals aufzuzei-
gen, wird in Abbildung 2.8 der Zeitverlauf des polaren Anstellwinkels gezeigt.
Der ,,polare” Anstellwinkel ist der gesamte Anstellwinkel (sozusagen Azimut
und Elevation gemeinsam), also der Winkel zwischen der Flugkérperachse und
der Geschwindigkeitsrichtung. Dabei fallt auf, dass dieser Winkel maximal 0,9 °
betragt. Das ist extrem gering. Weiters ist das ,,schwingende* Verhalten des
Flugkdrpers um seine Geschwindigkeitsrichtung ersichtlich, wobei die Perio-
dendauer in den dichteren Luftschichten wesentlich geringer ist als im Bereich
des Apogaums, der hdchsten Flugbahnabschnitte. Die Werte bis Brennschluss
(73 s) sind unerheblich, da fir diesen Flugabschnitt nur mit einer 3-DOF-
Simulation (siehe Kapitel 1.4) gerechnet wird und diese Berechnungen keine
konkreten Anstellwinkel liefern.
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SCUD-B (OE)
1... Pumpen, Triebwerke

2 ... Treibstofftanks (Treibstoffmasse = 3796kg)
3 ... Lenk-und Steuerteil sowie Zundersteuerung Tragheitsmomente (kgm?)
4

Schwerpunktlagen von der Spitze weg:

Am Start: 5,55m
Ohne Treibstoff: 3,75m
Am Start: lyy =453

.. Gefechtskopf (Sprengstoffmasse = 1016kg) 'yy =49123
Ohne Treibstoff: Iy, = 253
lyy = 19115
¥
o
. 1 \ i
ki m TR R N T
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|
I
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Abb. 2.3: SCUD-B (OE) fur PRODAS-Modellierung
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2.3.3. AL-HUSSEIN (OE)

2.3.3.1. Allgemeine Flugkérperdaten

Im Prinzip handelt es sich um eine Modifikation der SCUD-B (OE), also
ebenfalls um einen Integralflugkdrper. Bau und Betrieb dieser TBM erfolgte
beziehungsweise erfolgt durch den IRAK. Dieser Raketentyp wurde nicht nur
im Zweiten Golfkrieg gegen SAUDI-ARABIEN und ISRAEL eingesetzt,
sondern auch im Ersten Golfkrieg gegen den IRAN. Bereits damals wurde das
in diesem Abschnitt spater diskutierte besondere Verhalten in der Endflugpha-
se (Zerbrechen) erkannt, jedoch von den Amerikanern vor dem Zweiten
Golfkrieg nicht zur Kenntnis genommen. Schlie3lich war der IRAN die Infor-
mationsquelle (Geiselaffare US-Botschaft Teheran!).

Nach [5] ist die AL-HUSSEIN dadurch entstanden, dass

?? die Treibstofftanks einer SCUD-B verlangert,

?? der Gefechtskopf, die Gefechtskopfmasse etwa halbiert (bei konventioneller
Ausfuhrung) und

?? die gleichen Triebwerke wie SCUD-B (gleicher Schub) verwendet wurden.

Die Eckdaten sind:

Durchmesser: 0,85m

Lange: 12,59 m

Gefechts kopfmasse: 497,8 kg (konventionell)
Startmasse: 6645,0 kg

Leermasse: 2000,0 kg (inkl. Gefechts kopf)
Treibstoffmasse: 4645,0 kg

Treibstoff: Gewahlt: Brennstoff Hydrazin

Oxidationsmittel: Salpetersaure
mit spezifischem Impuls 2500 m/s

Max. Brennzeit: 89,3 s

Min. Brennzeit. 47,0s

Schub: 130,0 kN

Schwenkbeginn. 50s

Max. Biegemoment: 188,8 kNm (wie bei SCUD-B (OE), da der
gleiche Rumpfquerschnitt
vorliegt)

Die Abbildung 2.9 liefert die schematische Darstellung der AL-HUSSEIN -
Rakete fur die Modellierung mit PRODAS.
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2.3.3.2 Spezielle Schussdaten und Ergebnisse

Mit folgenden Schussdaten wurde gerechnet:

Brennzeit: 89,3 s
Programmwinkel: 40,0 °
Lufttemperatur-Start 300,0 K

Unmittelbare Schussresultate:

Ein wesentliches Ergebnis bildet die Tatsache, dass der Flugkdrper im End-
anflug bricht. FUr die hier vorliegenden Ergebnisse wurde fur die Berechnung
der Flugbahn nach dem Bruch ein eigener Datensatz zur Beschreibung des
Raketenvorderteils (mit dem Gefechtskopf) verwendet. Die Flugbahn des

Hinterteils wurde nicht untersucht.

Apogaum: 158,10 km
Seitenablage: 2,6 km
Schussweite: 611,4 km
Flugzeit: 456,1s
Auftreffwinkel: -55,2 °
Endgeschwindigkeit: 654,3 m/s

Temperatur an der Flugkdrperspitze
bei Flugende:

Der Flugkérperbruch ereignet sich bei:

~340 K (= ~94°C)

Hoéhe: 17,8 km
Seitenablage: 0,6 km
Schussweite: 595,8 km
Zeitpunkt: 4278 s
Geschwindigkeit: 995,2 m/s
Lange des Vorderteils: ~6,04 m
Lange des Hinterteils: ~6,55m

Dem Flugkdrperbruch geht eine Flugphase mit heftigen Torkelbewegungen

voraus. Diese bewirken unter anderem:

?? Eine Reduktion der Geschwindigkeit durch den erhdhten Luftwiderstand
des, fallweise, ,,querliegenden® Flugkorpers. Die Geschwindigkeit zum
Zeitpunkt des Bruches liegt niederer als etwa die Endgeschwindigkeit der
viel kurzreichweitigeren SCUD-B (OE).

?? Luftkrafte die den Flugkdrper auch seitlich von der gewollten Flugbahn
abbringen; 0.6 Kilometer zum Zeitpunkt des Bruches.
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Der weitere Flug des Vorderteiles zeigt:

?? Durch die kleinere Masse eine starkere aerodynamisch bedingte Abbrem-
sung. Die Aufschlaggeschwindigkeit liegt etwa bei der Halfte des Wertes
der SCUD-B (OE).

?? Letztlich auch eine steilere Flugbahn, wie es aus dem Auftreffwinkel
ersichtlich ist.

In der Abbildung 2.10 (vgl. Anhang G) ist die Flugbahn (Punktabstand =
1 Sekunde) dargestellt. Weiter gilt: dunkelrot = Antriebsphase und hellrot =
Gleitphase. Die Abbildung ist verzerrungsfrei (gleicher MaRstab der x-und z-
Achse). Der Grofteil der Flugbahn liegt im exoatmosphérischen Bereich. Im
absteigenden Flugbahnteil ist eine Markierung (weiRes Kreuz) eingetragen, die
den Ort des Flugkérperbruches anzeigt. Durch den leichteren Vorderteil und
die damit starkere Abbremsung erkennt man einen leichten Knick hin zu einer
steileren Endflugphase.

Die Abbildung 2.11 (vgl. Anhang G) zeigt die Flugkdrperlage in der (x-z)-
Ebene (im wesentlichen = Schussebene) mit dem ,,Punktabstand“ = funf
Sekunden.

Das Symbol (roter Strich mit blauer Spitze) hat stets die gleiche Lange und
entspricht nicht der Projektion der Flugkdrperlange auf die Vertikalebene. Der
Flugkdrper ,torkelt“ nicht nur in der Elevation, sondern auch azimutal. Das
Symbol zeigt daher nur die Richtung der Flugkdrperachse in der Projektion auf
die (x-z)-Ebene an.

Das weitgehende Fehlen der Luftkrafte lasst keine, beziehungsweise eine
nur sehr geringe aerodynamische Folgsamkeit (siehe Anhang A) zu. Beim
Wiedereintritt in die dichteren Atmospharenschichten sind heftige Torkelbe-
wegungen bis zum Raketenbruch sichtbar. Nach dem Bruch fliegt der
Vorderteil relativ stabil bis zum Aufschlag.

Analog ist Abbildung 2.12 (vgl. Anhang G) zu interpretieren, wobei jetzt die
(x-y)-Ebene (also der ,,Grundriss* der Flugbahn) dargestellt wird. Die azimuta-
len Drehbewegungen beginnen etwa ab dem Apogdum. Deutlich ist auch die
Seitenablage am Aufschlagpunkt erkennbar.

Um das Verhalten in der Endflugphase zu studieren, werden in der Abbil-
dung 2.13 (Elevation; vgl. Anhang G) und der Abbildung 2.14 (Azimut; vgl.
Anhang G) diese Bahnabschnitte mit einem ,,Punktabstand® von drei Sekunden
ab dem Zeitpunkt der Flugzeit von 350 Sekunden bis zum Flugende gezeigt.
Dabei ist folgendes zu beachten: Kurz vor dem xSkalenwert 97 Kilometer
gewinnt man aus Abbildung 2.14 (vgl. Anhang G) den Eindruck, der Flugkor-
per vollfihrt eine heftige Drehbewegung im Uhrzeigersinn (blaue Spitze
wechselt in der Darstellung plétzlich von ,,oben* nach ,,unten). Dies ist aber
nur scheinbar, da aus Abbildung 2.13 (vgl. Anhang G) fur diesen Flughahnbe-
reich ersichtlich ist, dass der Flugkorper relativ vertikal steht. In dieser Situation
kdnnen kleinere elevatorische Lagednderungen mit groRen azimutalen Winkel -
anderungen verknipft sein. Dieses Verhalten ist physikalisch-qualitativ
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vollkommen korrekt. Bedingt durch die verwendeten Koordinatensysteme
(siehe Kap. 1.4) kann in diesem Fall jedoch eine Rechenungenauigkeit von
einigen Grad in den Lagewinkeln mdglich sein. Fur die Analyse des Gesamt-
verhaltens ist dies aber unerheblich.

Die Hohe des Flugkorpers als Funktion der Flugzeit ist in Abbildung 2.15
ersichtlich. Der Knick im unteren abfallenden Kurvenast korrespondiert mit
dem Bruch des Flugkorpers.

Aus Abbildung 2.16 folgt der Geschwindigkeitsverlauf.

Im Vergleich mit dem Geschwindigkeitsverlauf der SCUD-B (OE) (Abb. 2.6)
fallt auf:

?? Die héheren Maximalgeschwindigkeiten,

?? die starkere Bremsung durch die Torkelbewegung vor dem Bruch

?? und das deutlich verdnderte Verhalten des Flugkdrpervorderteils.

Eine Darstellung des Biegemomentes in Abhangigkeit von der Flugzeit lie-
fert Abbildung 2.17. Fur diese Berechnung wurde das maximal zuléssige
Biegemoment auf einen beliebig hohen Wert gesetzt um einen Bruch zu
vermeiden. Da fur diesen Flug das maximale Biegemoment bei etwa 310 kNm
liegt, bedeutet dies logischerweise fur die tatsachliche Flugkdrperkonstruktion
den Bruch. (max. zuldssiges Biegemoment = 188,8 kNm)

Aus [5] sind fir einen tatsachlichen Flug einer AL-HUSSEIN wéahrend des
Zweiten Golfkrieges einige wenige Daten (3 Flugbahnpunkte in Abhéngigkeit
von der Flugzeit sowie die ,,H6henzone* des Flugkérperbruches) verfiigbar. In
Abbildung 2.18 sind diese Daten zu einer simulierten Flugbahn eingezeichnet.
Die Schussdaten fur die Simulation sind:

Brennzeit: 88,0 s
Programmwinkel: 40,0 °

Dies fuhrt zu einem Schuss mit der Reichweite von 564 Kilometer und einem
Flugkorperbruch in 16,8 Kilometer Hohe. Diese Bruchhohe liegt in der ,,HOhen-
zone* nach [5] fur den tatséchlich beobachteten Bruch einer AL-HUSSEIN -
Rakete im Zweiten Golfkrieg.

Dieses Beispiel stellt die ,,experimentelle” Verifikation der TBM-Simulation
im allgemeinen (Algorithmen) und der AL-HUSSEIN im besonderen (Daten-
satz) dar. Damit ist auch ersichtlich, dass einfache Flugbahnrechnungen (oft nur
auf der Basis der Schwerkraft) fur TBM's als ,,Zieldarstellung* bei der Simulati-
on von Abwehrraketen nicht ausreichen. Die Kinematik von TBM's in der
Endflugphase ist nicht trivial.



AL-HUSSEIN (OE)

1..

Pumpen, Triebwerke Schwerpunktlagen von der Spitze weg:

2 ... Treibstofftanks (Treibstoffmasse = 4646kg)
3.
4 ... Gefechtskopf (Sprengstoffmasse = 498kg)

Lenk-und Steuerteil sowie Ziindersteuerung Tragheitsmomente (kgm?)

Am Start: 6.45m

Ohne Treibstoff 4.55m
Am Start: Ixx =470

lyy = 64558

Ohne Treibstoff: Ixx = 225
lyy = 24203

Abb. 2.9: AL-HUSSEIN (OE) fir PRODAS-Modellierung
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AL-HUSSEIN (GOLFKRIEG II)
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2.3.4. NO-DONG (OE)

2.3.4.1. Allgemeine Flugkérperdaten

Beim System NO-DONG handelt es sich um eine nordkoreanische Entwick-
lung die aber ideell stark an die SCUD-Familie angelehnt ist. Allerdings im
Gegensatz zur AL-HUSSEIN ist das NO-DONG-System eine komplette
Neuentwicklung und kein Integralflugkorpersystem.

Um ein Zerbrechen der Rakete zu vermeiden, wird nach [6] kurz vor dem
Wiedereintritt in dichte Atmosphéarenbereiche ein Wiedereintrittskorper (=
Gefechtskopfteil) vom Rest der Rakete getrennt. Mangels genauer Daten wurde
die Seperationshohe mit 50 Kilometer festgelegt. Fur die Simulation wird
zwischen den Varianten NO-DONG (OE) A und NO-DONG (OE) B unterschie-
den. Die Variante A entspricht dem Separationsverhalten wie oben angefuhrt.
Fur die Variante B wurde der Wiedereintrittskdrper Uberarbeitet (verbesserte
aerodynamische Stabilitat), um eine Separation nach Brennschluss durchzufiih-
ren, wie dies bei modernen, technisch ausgereiften Systemen zu erwarten ist.

Die Eckdaten sind:

Durchmesser: 1,3 m

Lange: 15,5 m

Gefechtskopfmasse: 999,65 kg (konventionell)
Startmasse: 20750,6 kg

Leermasse: 4770,0 kg (inkl. Gefechtskopf)
Treibstoffmasse: 15980,6 kg

Treibstoff: Gewéhlt: Brennstoff UDMH und N204

mit spezifischem Impuls 2800 m/s
Masse des Wiedereintrittskorpers: 1937,6 kg
Es werden vier SCUD-Triebwerke eingesetzt, das hei3t Schub = 520 kN

Max. Brennzeit: 86,0 s

Min. Brennzeit. 47,0s (nicht geprift)
Schwenkbeginn. 50s

Max. Biegemoment: 902,6 KNm

Die Abbildung 2.19 zeigt die NO-DONG (OE) A als Gesamtrakete schema-
tisch fur die Bearbeitung mit PRODAS. In der Abbildung 2.20 wird der
Wiedereintrittskorper der Version NO-DONG (OE) B dargestellt (obere
Zeichnung: gewéahlte Konstruktion bei konventionellem Gefechtskopf; untere
Zeichnung: aerodynamische Aquivalentform nach PRODAS).
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2.3.4.2. Spezielle Schussdaten und Ergebnisse

Schussdaten flr eine Rechnung mit NO-DONG (OE) A

Brennzeit: 86,0 s
Programmwinkel: 37,0°
Lufttemperatur-Start 300,0 K
Separation: Im absteigenden Flugbahnteil auf
50 km Hohe.
Apogaum: 318,5 km
Seitenablage: 0,0 km
Schussweite: 1414,8 km
Flugzeit: 628,9 s
Auftreffwinkel: -47,0 ©
Endgeschwindigkeit: 456,0 m/s

Temperatur an der Flugkdrperspitze bei Flugende: ~752 K (= ~479°C)

Anmerkung:
Dieser Temperaturwert ist sogar relativ niedrig. Nach [12] kdnnen die Tem-

peraturen von Wiedereintrittskorpern kurzfristig bis zu mehreren 1000 K
erreichen. Um Strukturschaden zu vermeiden, werden ,,Verdampfungsschich-
ten* vorgesehen. Die Warmeenergie wird fur das Schmelzen und Verdampfen
eigens daftir vorgesehener Schichten (=,,Hitzeschild“) verbraucht, sodass die
eigentliche  Wiedereintrittskdrperstruktur bei geringeren Temperaturen
mechanisch bestehen bleibt.

Aus der Abbildung 2.21 (vgl. Anhang G) ist der Flugweg ersichtlich, wobei
das griine Kreuz gegen Ende des absteigenden Flugbahnastes den Separations-
punkt markiert. Die Lésung mit der Separation kurz vor dem Durchfliegen der
unteren, dichten Luftschichten ist nur teilweise befriedigend. Dies zeigt
Abbildung 2.22 (vgl. Anhang G) mit der Darstellung der Flugkdrperlage im
»Punkteabstand“ von 6 Sekunden. Analog zur AL-HUSSEIN-Rakete kommt es
zum ,Torkeln®, jedoch wird ein Zerbrechen durch rechtzeitiges Separieren,
vermieden. In Abbildung 2.23 (vgl. Anhang G) ist die letzte Flugphase ab
500 Sekunden TBM-Flugzeit im ,,Punkteabstand* = zwei Sekunden, ersichtlich.
Die ,,Torkelbewegung“ wird anfangs auch auf den Wiedereintrittskorper
Ubertragen, der sich jedoch dann rasch stabilisiert.

Die Flughothe als Funktion der Flugzeit liefert die Abbildung 2.24.

Auffallig ist die Uberraschend geringe Endgeschwindigkeit. Sie liegt noch
geringflgig unter der der AL-HUSSEIN. Dies liegt vor allem daran, dass der
leichte Wiedereintrittskérper durch den Luftwiderstand besonders stark
abgebremst wird. Die Luftwiderstandsbeiwerte des Wiedereintrittskérpers sind
zwar etwas kleiner als die Werte der Gesamtrakete, jedoch bei gleichem
Bezugsquerschnitt wirkt sich die viel kleinere Masse des Wiedereintrittskérpers
(41 % gegentiber der Leermasse der Rakete), gravierend auf die Bremskraft aus.
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In Abbildung 2.25 ist der Geschwindigkeitsverlauf ersichtlich, wie er im
Regelfall, das heift mit Separation, vorliegt. Versuchshalber wurde in Abbil-
dung 2.26 sowohl auf die Separation verzichtet als auch ein Flugkérperbruch
ignoriert (Bezeichnung: ,,mit Uberlast*). Die Endgeschwindigkeit liegt mit etwa
2200 m/s um das 4,8-fache héher! Dies ist ein eindrucksvoller Beweis dafir,
dass nur eine genaue Modellierung eine passende ,,Zielkinematik* fur die
Untersuchung der Raketenabwehr liefert.

Die groRte Schussweite eines ,,AWT-TBM's* liegt unter Verwendung der
NO-DONG (OE) B vor.

Schussdaten fir eine Rechnung mit NO-DONG (OE) B:

Brennzeit: 86,0 s

Programmwinkel: 37,0°

Lufttemperatur-Start 300,0 K

Separation: 100,0 s nach dem Startim
aufsteigenden
Flugbahnast.

Apogaum: 355,10 km

Seitenablage: 0,00 km

Schussweite: 1581,40 km

Flugzeit: 665,90 s

Auftreffwinkel: -43,70 °

Endgeschwindigkeit: 688,80 m/s

Temperatur an der Flugkorperspitze bei Flugende: ~787 K (= ~514°C)

Die Abbildung 2.27 (vgl. Anhang G) zeigt die Flughahn mit den Flugkérper-
lagen im ,Punkteabstand“ von acht Sekunden. Die Separation ist im
aufsteigenden Bahnast an der ,,Atmospharengrenze“ mit einem grtinen Kreuz
markiert. Der Wiedereintrittskérper zeigt zwar keine ideale Folgsamkeit, aber
doch ein relativ glattes Flugverhalten.

Die NO-DONG (OE) B kann als Muster einer Mittelstrecken-TBM dienen, da
mit frahzeitiger Separation gerechnet werden muss. Der Wiedereintrittskorper
kann wegen des reduzierten Radarquerschnittes schwerer detektiert werden als
die ,,Gesamtrakete*.
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NO-DONG (OE) A

1... Pumpen, Triebwerke
2 ... Treibstofftanks (Treibstoffmasse = 15981kg)
3 ... Lenk-und Steuerteil sowie Zundersteuerung Tragheitsmomente (kgm?) Am Start: Ixx = 4004
4 ... Gefechtskopf (Sprengstoffmasse = 1000kg) lyy = 337560
GS Abtrennbare Gefechtskopfsektion Ohne Treibstoff: Ixx = 1214
(Trennhohe f. GS = 50km angenommen) lyy = 144560
GS-Masse = 1938kg GS: Ixx =245
lyy =573
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Abb. 2.19: NO-DONG (OE) A fur PRODAS-Modellierung
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Version B

Abb. 2.20: PRODAS-Modell fiir den Wiedereintrittskérper von NODONG (OE) B
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GESCHWINDIGKELIT (M/S)
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NODONG (MIT UEBERLAST)
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2.4. Anmerkung zur Schussgenauigkeit (CEP-Wert)

Die bei den oben gezeigten Berechnungen angegebenen Schussergebnisse,
also die Treffpunkte, sind die sogenannten Nominaltreffpunkte. Sie werden
unter idealen Bedingungen erzielt. In der Praxis gibt es eine Vielzahl nicht
vorhersehbarer StoreinflUsse, die den tatsachlichen Treffpunkt etwas verschie-
ben kdénnen. Diese zufallig wirksam werdenden Stérungen sind beispielsweise
Wetter, atmospharische Stérungen, zuféllige kleine Variationen in der Startrich-
tung, Fertigungstoleranzen beim TBM, usw. Dadurch streuen die tatsachlichen
Treffer um den Nominaltreffpunkt.

Ein MaB fur die Treffgenauigkeit ist der CEP-Wert (Circular Error Probabili-
ty). Der CEP-Wert ist ein Radius fur einen Kreis mit dem Nominaltreffpunkt als
Mittelpunkt. FUr diesen Kreis gilt, dass 50 Prozent aller Treffer innerhalb dieser
Kreisscheibe liegen und 50 Prozent auRerhalb. Mit anderen Worten, 50 Prozent
der tatsachlichen Treffer haben eine Ablage vom Nominaltreffpunkt von
weniger als dem CEP-Wert und 50 Prozent haben eine gréRere Ablage.

Beispiele:
SCUD-B: CEP ~ 900m  Alte russische Bauart

CEP ~ 450m Nordkoreanische Variante der SCUD-B

AL-HUSSEIN: Keine Angaben, da wegen des moglichen Auseinanderbre-
chens des Flugkorpers zu groRe Schwankungen vorliegen.

NO-DONG: CEP ~ Einige 1000 m, dies wurde friher vom Westen
angenommen
CEP ~ 190m  Ddrfte nach heutiger Sicht real sein
CEP ~ 50m Bei Verwendung von mit GPS

endanfluggesteuerter
Wiedereintrittskorper.

Mit den Simulationen bei AWT kdénnen derzeit keine CEP-Werte errechnet
oder gepruft werden.
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3. Raketenabwehrkonzept

Die folgenden Ausfuihrungen stiitzen sich massiv auf [1] ab, beziehungswei-
se wird auf diese Literatur zwecks ausfthrlicher Information verwiesen.

3.1. Die Flugphasen der TBM und eine ,,mehrschichtige* Abwehr

In der Abbildung 3.1 (nach [1]) sind die drei grundséatzlichen Flugphasen einer
TBM ersichtlich.
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Abb. 3.1: Flugphasen von TBM's

Aus den drei TBM-Flugphasen ergeben sich die folgenden Bekampfungspha-
sen:

Start-/ Anfangsflugphase:

Vorteil: Beste Schutzwirkung
TBM leicht zu entdecken (intensive IR-Sighatur)
TBM fliegt relativ langsam

Nachteil: Kurze Phase 0,5-2 Minuten
Abwehrsystem aufwendig, teuer und derzeit noch langere Zeit
nicht verfugbar
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Mittlere Flugphase

?? Relativ viel Zeit (5-12 Minuten)

?? Bei exoatmospharischem Flug gleichférmiger berechenbarer Flugkurs der
TBM

?? Gute IR-Signatur gegen 3 Kelvin Hintergrundstrahlung des Weltalls

?? Errichtung mehrerer Trefferfronten maéglich

”?

”

Grol3e Schutzbereiche
? Aufgabe fur THAAD

Flugendphase
Kurze Zeitspanne (max. 1 Minute)

Kleine Schutzbereiche
Voreinweisungen dringend notwendig
? Aufgabe fir PATRIOT-System

3333

Die Bekdmpfung von TBM's soll mit einem mehrschichtig ausgelegten Ab-
wehrsystem erfolgen. Dies ist vor allem deshalb erforderlich, um den
Abwehrerfolg zu erhdhen, das heilt die Durchlassigkeit gegentber einem
Angreifer zu minimieren. Eine mehrschichtige Abwehr bedeutet die Errichtung
mehrerer Trefferfronten. Die TMD (Theater Missile Defense), also die kriegs-
schauplatzorientierte Raketenabwehr, unterscheidet zwischen einer unteren
und einer oberen Abfangschicht. Die Festlegung der Trennungslinie ist nicht
immer eindeutig. Im Rahmen allgemeiner Abwehruberlegungen wird die
~Atmospharengrenze* von 100 Kilometer als Trennlinie angefthrt. Werden den
Abwehrschichten aber die derzeit am weitest entwickeltsten Systeme THAAD
und PATRIOT zugeordnet, so liegt die Grenze etwa bei 40 Kilometer. Wie
spater noch gezeigt wird, ist es aber in glnstigen Fallen méglich mit THAAD
allein zwei Trefferfronten in der oberen Abwehrschicht zu erreichen.

?? Untere Abfangschicht

Die Bekampfung der TBM erfolgt in deren kinematisch komplexer, zeitlich
kurzdauernder Endflugphase. Dabei sollen besonders mobile boden- und
seegestutzte Waffensysteme zur Verteidigung begrenzter Raume, bezie-
hungsweise wichtiger Punktziele, zum Einsatz kommen. Das System
PATRIOTPACS3 arbeitet nur in der unteren Abfangschicht. Ebenso soll
kunftig das seegestiitzte System AEGIS SM-2-1VA in diesem Bereich wir-
ken.

?? Obere Abfangschicht
Die Bekampfung erfolgt in der mitunter zeitlich langerdauernden mittle-
ren Flugphase der TBM. Um grofere, das heilt weitrdumigere
Schutzbereiche zu erhalten, ist die Bekampfung in der oberen Abfang-
schicht aus kinematischen Griinden zwingend erforderlich. Derzeit wird
das bodengestitzte System THAAD auf diese Aufgaben vorbereitet.
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Optionen fir die Zukunft:

Die optimale Bekdmpfungsphase von TBM's ist deren Start- beziehungswei -
se Antriebsphase. Dabei ist eine rasche Wirksamkeit des Abwehrsystems wegen
der relativ kurzen zur Verfligung stehenden Zeitspanne, erforderlich. Dies soll
mit einem luft- beziehungsweise weltraumgestiitzten LASER und/oder mit
einem hyperschnellen Flugkérper (BPI = Boost Phase Interceptor) auf der Basis
der hit-to-kill Technologie erfolgen.

3.2. Eine Raketenabwehrarchitektur

Hier soll in Kurzform die geplante amerikanische kriegsschauplatzorientier-
te Raketenabwehrarchitektur (Theater Missile Defense) speziell von der
Sensorseite her betrachtet werden [1], [7]. Die dann zur tatséachlichen Bekamp-
fung der TBM erforderlichen Abwehrraketen werden detailliert in Kapitel 4
beschrieben.

Um eine Bekdmpfung einleiten zu kénnen, sind entsprechende Fruhwarn-
sensoren erforderlich. Das amerikanische SBIRS-Konzept (Space Based Infra
Red System) gliedert sich in drei Teile.

?? Geostationare Satelliten (GEO = Geosynchronous Earth Orbit)
?? Stark elliptisch umlaufende Satelliten (HEO = Highly Elliptical Orbit)
?? Relativ tief die Erde umkreisende Satelliten (LEO = Low Earth Orbit); das

System*“Brilliant Eyes*

3.2.1. SBIRS-High (Das sind GEO-und HEO-Satelliten-Systeme)

Die GEO-Satelliten befinden sich iiber dem Aquator in einer Hohe von etwa
36 000 Kilometer von der Erdoberflache aus gesehen (siehe Anhang B, 1. Teil).
Die GEO-Satelliten sollen auf Dauer eine Uberwachung sicherstellen wéhrend
die HEO-Satelliten in Krisenzeiten so in den Weltraum geschossen werden,
dass das akute Krisengebiet beobachtungsmalig dichter abgedeckt werden
kann. Ein weiterer Grund fur die HEO-Satelliten ist die Tatsache, dass die GEO-
Systeme (ber dem Agquator angesiedelt sind. Die beste Uberwachung erfolgt
daher auf einem ,,Aquatorialstreifen“. Zu den Polgebieten hin sind die erwart-
baren Fehler perspektivisch bedingt héher. HEO-Satelliten kdnnen in beliebigen
Orbits unter Einschluss der Polgebiete fliegen und daher auch in Zonen hoher
geografischer Breite genau tiberwachen. Ihre Flugbahnen kreuzen den Aquator.
Als Sensoren dieser Satelliten werden passive abbildende IR-Systeme verwen-
det. Es kdnnen dabei folgende Eigenschaften abgeleitet werden:

?? Nur solange das Triebwerk der TBM brennt ist die IR-Signatur ausreichend
stark um auf diese Entfernungen detektiert werden zu kénnen.

?? Eine startende TBM wird erst Uber einer allfalligen Wolkendecke detektiert,
das heiRt wenn sich die Rakete in etwa 6-8 Kilometer Héhe befindet, bezie-
hungsweise etwa 40 Sekunden (bei SCUD-B (OE) in 8 km H6he) nach dem
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Start. Das bedeutet ferner, dass etwa die Hélfte der Brennzeit der TBM ver-
strichen ist.

?? Die IR-Signatur der TBM muss durch aufwendige Bildverarbeitungsverfah-
ren vom Hintergrund herausgearbeitet werden. Starke (groRflachige)
Bréande auf der Erde, zum Beispiel brennende Gebdude, Fabriken, Tank-
fahrzeuge, etc. kdonnen &hnliche Signaturen hervorrufen ? Problem von
Fehlalarmen.

?? Fur die verbleibende angetriebene Flugphase der TBM kdnnen aufgrund
des Auflésungsvermogens der IR-Sensoren (siehe Anhang B, 2. Teil) nur
sehr wenige Bahnpunkte erfasst werden. Es gilt aber: Je mehr Bahnpunkte,
desto sicherer kdnnen Fehlalarme vermieden werden.

?? Mit den SBIRS-High Satelliten ist eine komplette Flugbahnerfassung nicht
moglich. Die Héhe der TBM-Flugbahn Uber der Erdoberflache ist auf diese
grofRen Entfernungen gegen den Hintergrund der Erde nicht erfassbar. Dies
bedeutet, dass diese Satelliten als ,,Bellringer, also zum Alarmieren und
Grobeinweisen von weiteren Sensoren (z.B. ,,Brilliant Eyes”) dienen. Die
Erfassung des TBM-Startgebietes ist moglich (fur Gegenschlage hilfreich),
eine Vorhersage des TBM-Zielgebietes ist aber in dieser Phase unmittelbar
unmdoglich.

3.2.2. SBIRS-Low (,,Brilliant Eyes*)

Das System SBIRS-Low besteht aus etwa 24 sogenannten ,,Brilliant Eyes*-
Satelliten, die in etwa 1000 Kilometer Hohe die Erde auf verschiedenen (3-4)
Umlaufbahnen umkreisen. Bezlglich einer Schatzung der Satellitenanzahl
sowie ihres Sichtbereiches siehe Anhang B, 1. Teil.

Diese Satelliten sind mit passiven Sensoren flr den gesamten Infrarotbereich
sowie fur den optischen Wellenlangenbereich ausgestattet. Der ,,Arbeitsbe-
reich“, also der geometrische Sichtbereich, liegt etwa bei 3500-4000 Kilometer.
Durch SBIRS-High, also die GEO- beziehungsweise HEO-Satelliten erfolgt eine
Voreinweisung. Es scheint die Diskriminierung der Rakete gegen den Hinter-
grund (= Erdoberflache) eine technologische Schlisselfunktion zu sein. Mit
,»Brilliant Eye* soll die TBM auch und vor allem nach Brennschluss detektiert
werden, um ihre Flugbahn und Geschwindigkeit laufend zu erfassen. Ob diese
Unterscheidung speziell bei ,,IR-schwierigem* Hintergrund (z.B. stark struktu-
riertes Festland) immer erfolgen kann, ist unklar. Denkbar wére, die Satelliten
in der Dichte wie in Anhang B, 1. Teil, erlautert, um die Erde kreisen zu lassen,
jedoch dermafen, dass nicht die Gebiete unter dem Satelliten Uberwacht
werden, die die Erde als Hintergrund sehen, sondern jene Zonen uUber dem
Erdhorizont bei denen das - kalte — Weltall den Hintergrund zur TBM bildet.



Mit der Erfassung der TBM-Flugbahn nach Brennschluss ergeben sich folgende

wesentliche Aspekte:

?7?

33

Abwehrlenkwaffensysteme kénnen frihzeitig aktiviert werden, das heif3t
der Erstschuss kann abgefeuert werden, ohne dass das Feuerleitradar des
Lenkwaffensystems die TBM erfasst hat. Die Informationen der ,,Brilliant
Eye“-Satelliten reichen fur das Abwehrsystem aus, das sogenannte ,,Data-
Link* zu bewerkstelligen. Dabei wird dem Abwehrflugkérper die Zielposi-
tion mitgeteilt, lange bevor dessen eigene Sensorik die TBM registriert.

Ob diese Technik auch fur kriegsschauplatzbezogene Abwehrsysteme wie
THAAD zur Verfugung stehen wird oder nur auf die ,,groe* Raketenab-
wehr die auf die Verteidigung des Territoriums der USA (ehemals
Nationales Raketenabwehrprojekt) beschrankt bleibt, ist derzeit unbe-
kannt.

Anmerkung:
Das zur Raketenabwehr des US-Territoriums vorgesehene Abwehrsystem

besteht im Kern aus ortsfesten, eingebunkerten modifizierten
MINUTEMAN-Raketen, deren Schiellbereiche weit groRer als die von
THAAD sind.

Eine Voreinweisung der boden- beziehungsweise seegestiitzten Uberwa-
chungs- und Feuerleitradare ist mdoglich, wodurch sich ihre
Auffassreichweite deutlich erhéhen kann. Nach [8] fur das THAAD-Radar
von typischen 500 Kilometer auf etwa 1000 Kilometer.

Es soll moglich sein, allfallige Tauschkorper zu erfassen.

Durch die Ermittlung der TBM-Flugbahndaten im Gleitflug ist eine grobe
Schatzung des Zielgebietes (Aufschlagsort der TBM) machbar. Damit ist es
maoglich, eventuell zivile Verwaltungsstellen zu alarmieren (Alarmierung
der Zivilbevdlkerung), beziehungsweise jene Feuerstellungen zu bestim-
men die den Abfangvorgang vermutlich am ehesten durchfiihren kénnen.
Unsicherheiten ergeben sich aus dem mitunter anfanglich unbekannten
beziehungsweise  schwer vorhersehbaren Verhalten der Rake-
te/Wiedereintrittskorper in den dichteren Atmospharenschichten. Als
Beispiel sei das 6fter vorkommende Zerbrechen der AL-HUSSEIN genannt.

3.2.3. Bodenradare/Feuerleitradare

Die Aufgaben der Bodenradare (GBR = Ground Based Radar) beziehungsweise

der Feuerleitradare sind unter anderem:

?7?

??

Alarmierung; wenn die Frithwarnsatelliten nicht vorhanden oder ausgefal-
len sind.

Mdoglichst exakte Vermessung der TBM-Bahn um den Aufschlagpunkt
hinreichend genau bestimmen zu kdnnen.
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?? Versorgen der Abwehrflugkdrper mit ,,Data-Link*, das heif3t die eventuell
periodische Ubermittlung der kinematischen Daten der TBM an den Ab-
wehrflugkérper zu dessen Lenkung, solange er selbst mit seinem Suchkopf
noch keinen Kontakt zum Ziel hat.

?? Trefferbeobachtung um daraus abzuleiten ob ein Folgeschuss erforderlich
wird.

?? Verfolgung des Abwehrflugkdrpers um bei einem Versagen desselben
rechtzeitig einen weiteren Flugkorper starten zu kdnnen, beziehungsweise
die Selbstzerstorung des fehlerhaften Abwehrflugkérpers einzuleiten. Dies
giltauch bei einem Nicht-Treffer.

?? Erfassung eventueller Tauschkdrper (soweit moglich).

Die Reichweite der Bodenradare kann mittels Voreinweisung (Cueing)
durch Satelliten (SBIRS-Low) erheblich gesteigert werden. Fir das THAAD-
Radar (Feuerleitradar) wird mit Voreinweisung eine Reichweite von etwa
1000 Kilometer angenommen; ohne Voreinweisung liegt die Auffassreichweite
bei etwa 500 Kilometer [8]. Eine Abschatzung der Auffassreichweiten des
THAAD-Radars sowie eine Plausibilitatserklarung fur die Reichweitenunter-
schiede finden sich im Anhang B, Kapitel 3.

3.3. Die Kampffuhrung

Unter Fihrung wird hier ,,Battle Management* verstanden. Einige der wesent-
lichsten Aufgaben der Kampffiihrung sind:

Die Koordination der Abwehr

Priifung und Uberwachung der Sensordaten (SBIRS, GBR)

Festlegung der schieRenden Feuerstellungen

Festlegung des optimalen SchieRzeitpunktes in Abhéngigkeit von den
SchielRbereichen der Abwehrflugkorpersysteme (siehe Kap. 4)

Festlegung der SchieRdoktrin (Shoot-Look-Shoot oder Shoot-Shoot-Look)
Kontakte mit Zivilverwaltung

Aufbau/Aufrechterhaltung der Kommunikationslinien der beteiligten
Systeme

?? und vieles mehr

N3IIN
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Ein Problem bei der Kampffuhrung stellen die unvermeidbaren Zeitverzige
dar. Gemall [8] lagen im Zweiten Golfkrieg die Zeiten zwischen der TBM-
Entdeckung durch die damaligen Friuhwarnsatelliten und dem frihest mogli-
chen Start einer Abwehrrakete bei etlichen Minuten. Diese Zeiten haben nichts
mit allfalligen Wartezeiten zum Erreichen eines kinematisch optimalen Start-
zeitpunktes zu tun sondern ergeben sich aus den Signalerfassungs-
Aufbereitungs-, Ubermittlungs- und Darstellungsverzéogerungen. Heute
rechnet man in NATO-Kreisen nach [8] mit:
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Allgemeiner Alarm bei allen Feuerstellungen: 27 Sekunden ab dem
DurchstoRen der Wolkenober
grenze durch die TBM

Beginn der Voreinweisung (Cueing): 40 Sekunden nach dem
Triebwerksausbrand der TBM

Anmerkung zur Feuerdoktrin:

Es werden zwei Varianten diskutiert.

Shoot-Look-Shoot: Dies ist die 6konomische Verfahrensweise indem nach
dem 1. Schuss der Treffer abgewartet und seine Wirkung
beobachtet wird. Dann wird entschieden, ob ein zweiter
Schuss folgt. Bei Nicht-Treffern kénnen sich die
Abhaltedistanzen damit aber gefahrlich verringern.

Shoot-Shoot-Look: Um in der ersten Bekampfungsphase eine moglichst
hohe Treffwahrscheinlichkeit zu erzielen, werden gleich
zwei Abwehrraketen auf 1Stick TBM gestartet. Eine
teurere aber ,,sicherere” Variante.
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4. Abwehrraketen

In diesem Kapitel werden die fur die kriegsschauplatzorientierte Raketen-
abwehr bisher am weitesten entwickelten Systeme, nadmlich THAAD und
PATRIOT PACS, beschrieben. Es werden fir beide Systeme nur offene Daten,
meist aus dem Internet heraus, verwendet. Bedingt durch die daraus resultie-
rende ,,durftige” Datenlage sind die kinematischen Ergebnisse der Simulation
als Anhaltswerte beziehungsweise als eine erste Nédherungan die tatséchlichen
Leistungen der Flugkdrper zu verstehen.

Das Fundament fir die Systembeschreibungen, Datenfestlegungen etc. bil-
det das in Kapitel 1.4 kurz skizzierte Modell RAAB (Raketenabwehr) das den
Abwehrflugkérper in der Praxis im allgemeinen als 5DOF-Modell beschreibt
(DOF = Degree Of Freedom = Freiheitsgrade). Damit wird die Bewegung in den
3 Raumachsen (X, y, z) und um die flugkdrperbezogene y-z-Achse (Nick- und
Gierbewegung) abgebildet. Da keine Daten hinsichtlich Rollbewegung (Rotati-
on um die Xx-Achse) vorliegen, und diese Bewegung fur eine erste
Leistungsschatzung relativ unbedeutend ist, wird darauf verzichtet. Etwas
abweichend, groRteils als 3DOF-Modell, wird der Flugkdérper THAAD model-
liert.

Es sei vorausgeschickt, dass die Bearbeitung von Lenkwaffen in systemtheo-
retischer Sicht fur AWT/WM kein Neuland bedeutet, sondern in den letzten
Jahren fast ein Dutzend verschiedene Lenkwaffen (speziell Luft-Luft-
Lenkwaffen) modelliert wurden.

4.1 Der Flugkérper THAAD

THAAD steht fur Theater High Altitude Area Defense und bildet im Rah-
men einer zweischichtigen Raketenabwehr das Abwehrsystem flr die obere
Schicht. Das System soll mobil, das heil3t auch luftverlastbar sein, und den
Schutz amerikanischer und verbiindeter Truppen in Uberseeeinsitzen sicher-
stellen. Dartber hinaus ist es derzeit das einzig praktikable System zur
groRraumigen Raketenabwehr fur Europa. THAAD kann nur zur Abwehr
ballistischer Raketen eingesetzt werden und nicht — wie etwa PATRIOT - auch
zur Abwehr von bemannten oder unbemannten Flugzeugen. Die Bekamp-
fungshohen liegen in der oberen endoatmospharischen Schicht (lUber etwa
40 km) und im unteren exoatmosphérischen Bereich.
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4.1.1. Allgemeine Systembeschreibung THAAD

Das THAAD-System besteht aus vier Grundelementen:

7

NN

Lenkflugkorper; einstufiger Feststoffbooster plus separierbarem Kill
Vehicle

Startgerat; fest auf einem schweren LKW montiert und - sehr wahrschein-
lich — nur in eine fixe Startelevation hebbar.

Radar; fur Ubersicht und zum Versorgen des Flugkérpers mit ,,Data Link*.

BMC4l; Battle Management/Command, Control, Communications,
Computers and Intelligence; praktisch das Fiihrungs- und Kontrollzentrum.

Die Hauptinformationsquelle ist die in [4] angegebene Internetadresse, die

unter ,,Program® eine Darstellung und Beschreibung des Systems THAAD
bietet beziehungsweise weiterfUhrende, ergénzende und auch brauchbare Links
anbietet.
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Abb. 4.1 Der Flugkdrper THAAD

In Abbildung 4.1 ist im oberen Teil der gesamte Flugkdrper, wie er unmit-

telbar nach Verlassen des Startrohres aussieht,

ersichtlich. Links unten sieht

man das Kill Vehicle und rechts unten die Dusensektion. Der Flugkorper ist
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fligellos. Um eine aerodynamische Stabilitat zu erreichen, wird statt Heckfl{-
geln ein sogenannter ,flare”, der Heckkonus (Abb. 4.1 rechts unten),
ausgefahren. Dieser ,,flare* besteht aus facherartig angeordneten Metallblattern,
die im Startrohr am Flugkorperheck anliegen. Nachdem die Rakete das Start-
rohr verlassen hat, werden durch die Abgase kleine ,,Ballons* gefillt, die den
Facher zum Konus aufspreizen. Eine nmechanische Verriegelung verhindert in
der Folge ein Wiedereinklappen des ,flares. Die Bedeutung des ,flares*
besteht darin am Heck Luftwiderstand zu erzeugen, dadurch den aerodynami-
schen Luftangriffspunkt hinter den Schwerpunkt des Flugkdrpers zu ziehen um
damit eine aerodynamische Stabilitat zu erreichen. Die Steuerung des Flugkor-
pers in der Antriebsphase erfolgt priméar mittels Schubvektorsteuerung. Um ein
rascheres Schwenken des Flugkdrpers zu erreichen beziehungsweise um ihn zu
stabilisieren, kann offenbar [17] auch der Querschubmodul des Kill Vehicle
eingesetzt werden.

Die Schubvektoranlage wie auch der Querschubmodul bewirken keine
Querbeschleunigung des gesamten Flugkodrpers, sondern bringen ihn auf den
erforderlichen Anstellwinkel. Die Aerodynamik baut dann die gewilinschte
Querbeschleunigung auf. Der Einsatz des Querschubmoduls in dieser Flugpha-
se ist jedoch kritisch, da die Treibstoffvorrate des Moduls reduziert werden, die
dann fur die Steuerung des Kill Vehicles im Endanflug an das Ziel erforderlich
sind.

Das Startgerat ist zwar via LKW-Aufstellung in eine grobe Ausrichtung zum
erwarteten TBM-Anflug einstellbar, aber Vorhalte sind dadurch nicht zu
bewerkstelligen. Die Flugbahn der ersten Flugphase verlauft daher mitunter
turbulent (siehe Abb. 4.2). Dieses Verhalten wird auch ,,Energiemanagement*
genannt.

Abb. 4.2: Start einer THAAD-Rakete
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Es sollen dabei zwei Aufgaben geldst werden:

?? Bei ,,Seitenbekdampfungen* (die TBM-Flugbahn kann 100 km und mehr
seitlich an der Feuerstellung vorbeifihren) muss mit Vorhalt geflogen wer-
den. Die Ausrichtung des Flugkdrpers auf diesen Vorhalt ist nur in der
ersten Flugphase mdglich, da bei héheren Fluggeschwindigkeiten keine
ausreichende Energie zu den erforderlichen Bahnkorrekturen mehr aufge-
bracht werden kann.

?? Da in der Regel eine moglichst grofl3e Trefferhéhe und Trefferentfernung
erzielt werden soll, ist man normalerweise bestrebt, rasch, das heif3t auf
steiler Flugbahn, die dichten Luftschichten zu tGberwinden. Das bedeutet,
dass flur die Bekdmpfung von kurzreichweitigen und damit niedrig fliegen-
den TBM's (z.B. SCUD-B) nach Brennschluss des Triebwerkes von THAAD
der Flugkdrper zu schnell und zu hoch unterwegs ist, sodass auch sofortige
Korrekturmandver zu keinem Treffer flhren. Nach [18] muss in diesen Fal-
len quasi Energie ,vernichtet“ werden. Ein Feststofftriebwerk ist nicht
regelbar. Durch ,,energiekonsumierende* Flugmandver wird eine Anpas-
sung an die Zielkinematik versucht.

Die in Abbildung 4.2 ersichtliche ,,geschwungene* Flugbahn setzt sich also
aus einer azimutalen Richtungsdnderung (=Vorhalt), einer Héhenkorrek-
tur (flachere Flugbahn um gezielt einen hoheren Luftwiderstand zu
suchen) und den fur ein geregeltes System (schwingfahig entsprechend
einem regelungstechnischen System 2. Ordnung) typischen gedampften
Schwingungen zusammen. Die Abbildung 4.2 stammt von Testschiissen
die gegen SCUD-B ahnliche Ziele durchgeftihrt wurden. Der Eindruck von
sehr steilen Flugwegpassagen in Abbildung 4.2 ist auch durch die Perspek-
tive zu interpretieren. Ein zur Kamera oder sich von ihr wegbewegender
Lenkflugkdrper erscheint steil fliegend.

Der Booster arbeitet mit einem Feststofftriebwerk mit der Brenndauer ?
20 Sekunden [19]. Nach [18] liegt die Geschwindigkeit von THAAD bei Brenn-
schluss um etwa 2600m/s. Nach [20] fliegt nach Brennschluss der gesamte
Flugkorper noch ,,mehrere Minuten*“ ohne Lenkung dem Ziel entgegen um
dann die Separation des Kill Vehicle durchzufiihren.

Anmerkung:
Aus den Simulationen und elementaren physikalischen Gegebenheiten ist

die Angabe von ,,mehreren Minuten* sicher nicht zutreffend. Die Bordenergie-
versorgung (Thermalbatterie) hat nach allgemeiner Erfahrung sowie auch nach
[18] eine maximale Dauer von etwa 4Minuten. Auch die kinematische Entwick-
lung des Abfangprozesses erfordert ein friheres Lenken. Eine
Lenkung/Steuerung des gesamten THAAD-Flugkdrpers mit ausgebranntem
Triebwerk ist nicht moglich. Die Querschubanlage im Kill Vehicle kann nur den
Gesamtflugkorper drehen wie in der Startphase, jedoch befindet man sich in
dieser Flugphase bereits so hoch, dass der dinneren Luft wegen keine ausrei-
chenden Querbeschleunigungen aerodynamisch mehr aufbaubar sind. Daher
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erscheint es weit wahrscheinlicher, dass in Abhéngigkeit von der Ziel-
Flugkorperdistanz die Separation erfolgt.

Das Kill Vehicle besteht im wesentlichen nur aus dem IR-Suchkopf, dem
Querschubmodul mit Vorratstanks, einer Lageregelung und der elektrischen
Energieversorgung. Der Querschubmodul besteht aus 4 kreuzférmig angeord-
neten, individuell regelbaren kleinen FlUssigkeitstriebwerken. Da die Dusen
direkt am Schwerpunkt des Kill Vehicles angreifen, konnen sie den Korper
seitlich ,,verschieben*, also die erforderliche Querbeschleunigung fur Flug-
bahnédnderungen aufbringen. Es gibt ja in diesen Hohen praktisch keine zur
Steuerung nutzbaren aerodynamischen Krafte. Das bedeutet aber auch, dass es
keine aerodynamische Folgsamkeit gibt (siehe Anhang A) und daher sind am
Heck des Kill Vehicles ebenfalls kleine Disen zur Lageregelung angebracht.
Flussigkeitstriebwerke fur den Querschubmodul werden deshalb verwendet,
weil Uber elektrisch ansteuerbare Ventile der Treibstoffzufluss und damit die
Brenndauer und die Schubstéarke gut geregelt werden kénnen. Der Vorrat an
Flussigtreibstoff limitiert die Steuerbewegungen des Kill Vehicles. Es gibt
keinen Gefechtskopf. Das Ziel wird mit ,,hit to kill* vernichtet.

In Abbildung 4.1 ist Gber dem IR-Suchkopf eine aus zwei Halften bestehen-
de Schutzhdille (,,Shroud®) ersichtlich. Diese Hille dient dazu, wahrend des
Fluges durch die dichteren Atmospharenschichten eine aerodynamische
Aufheizung des IR -Domes (= die Saphirhiille vor dem Suchkopf) zu vermeiden,
da ein heifler Dom stérende IR-Strahlung produzieren wirde. Nach [18] soll
der Abwurf der Schutzhulle erst etwa zwei Sekunden vor dem Treffer erfolgen,
doch sprechen einige Gedanken fur einen friheren Abwurf (Abwurf gemein-
sam mit der Boosterseparation).

?? Sollten beim Abwurf auch nur kleine Probleme auftreten (z.B. kleine
Impulsasymetrien), kénnen daraus folgende Bahnfehler nicht mehr korri-
giert werden. Im Gegensatz dazu sind derartige kleine Fehler zu einem
friheren Zeitpunkt sehr leicht kompensierbar.

?? Der ,,grol3e* Abwehrflugkérper GBI (Ground Based Interceptor = modifi-
zierte MINUTEMAN-Rakete) setzt seinen IR-Suchkopf nach Brennschluss
der letzten Triebwerksstufe frei [21].
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4.1.2. Bisherige THAAD-Testschusse

Die nachfolgende Tabelle 4.1 gibt einen kurzen Uberblick hinsichtlich der
bisherigen Testschisse mit THAAD.

Zusammenfassung der THAAD-Flugversuche bis 08/99

Flug || Datum Aufgabenstellung Anmerkungen

Nr.

1 21/04/95 | Plan: Test von Hauptmotor, Steue- Versuch erfolgreich.
rungssystem gesamt und vom Kill
Vehicle, Separation (Kill-Vehicle-
Antriebsmotor), Abtrennen der
Suchkopfhiille, Detektorkihlung und
der Selbstzerstérung.

2 31/07/95 | Plan: Test von Steuerung und Lenkung, | Flug wurde abgebrochen, weil das
Einhaltung des Kurses, Separation, Flare vom Booster sich nicht beim
Data-Link-Test mit Impulsen von Start entfaltet hat, Kill Vehicle-
,.Ersatz*“-Radar fur virtuelles Ziel. Geschwindigkeit Uiberstieg vorgese-

hene Werte.
3 13/10/95 | Plan: Test des Suchkopfes im Auffass- | Versuch in Ordnung. Ein Treffer war

Verfolgemodus gegen reales Ziel.
Erprobung des THAAD-Radars (aber
nicht als PrimarRadar verwendet).

nicht vorgesehen.
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Zusammenfassung der THAAD-Flugversuche bis 08/99 (Fortsetzung)

Flug || Datum

Nr.

Aufgabenstellung

Anmerkungen

4 13/12/95

Plan: 1. Treffer.

THAAD-Radar war auf ,,shadow-
mode*, (Ziel, Kill-Vehicle und
Abtrennen der Suchkopfschutzhille
detektiert). Erstes Data-Link-Signal
fehlerhaft ? starkes Flugmandver.
Prinzipiell: Alle Systeme o.k. Kein
Treffer, da zu wenig Treibstoff fir
Kill-Vehicle-Steuerung wegen 0.g.
Fehler vorhanden.

5 22/03/96

Plan: 1.Treffer. Start von Einsatzlaun-
cher.

Kein Treffer da Separation von Kill-
Vehicle versagte. Selbstzerlegung
wurde aktiviert.

6 07709796

Plan: 1. Treffer.

Kein Treffer: Suchkopf (Elektronik)
versagte.

7 06703797

Plan: 1. Treffer. Getestet wurde ferner
das Zusammenspiel aller THAAD-
Systemelemente.

Kein Treffer: In der frihen Flugphase
fehlerhaftes Flugverhalten. Bodensys-
teme alle 0.k. Ursache unbekannt?

8 12/05/98

Plan: 1. Treffer.

Lenkwaffe verlor Steuerung kurz
nach dem Start, kein Treffer.

9 29703799

Plan: 1. Treffer.

Kein Treffer, aber: Naher VVorbeiflug
auf etwa 12 m. Fehler in der
Querschuba nlage nach 23s, Verlust
der Telemetrie nach 58 s.

10 |[ 10706799

Plan: 1. Treffer.

Treffer in groRer Hohe erreicht. Ein
,.hit-to-kill“-Intercept ist technisch
durchfthrbar.

11 | 02708799

Plan: 2. Treffer. Ziel: Re-entry-Vehicle.

Treffer auf Re-entry-Vehicle
auBlerhalb der Erdatmosphare erzielt.

Tabelle 4.1

Trotz mancher Fehlschlége scheint die technische Machbarkeit des Systems
auBer Frage zu stehen. Man darf bei derartigen technischen GroR3projekten in
der Testphase nicht jene Zuverléssigkeiten erwarten, die Gerate der taglichen
Nutzung (z.B. Autos, Flugzeuge, etc.) suggerieren.

4.1.3. Modellierung mit PRODAS

Um die fur die Simulation erforderlichen mechanischen und aerodynami-
schen Daten zu ermitteln, ist eine Modellierung fiir das Programm PRODAS
notwendig. Dabei wird die Gesamtrakete, als auch getrennt davon das Kill
Vehicle, berechnet.
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Die Basis fur die geometrischen Verhaltnisse bildet Abbildung 4.1. [4]. Als
Startmasse der Rakete werden 600 Kilogramm gemass [17] angenommen.

Der Referenzdurchmesser wird mit 0,34 m festgelegt und entspricht damit
nicht dem groRten Durchmesser der Rakete, sondern dem Durchmesser des
Boosterrohres. Dieser Ansatz erscheint hier zweckmaRiger.

Die G Werte (= Basisluftwiderstand) werden mit dem Faktor 1,2 multipli-

ziert. Aus der Erfahrung mit PRODAS ist bekannt, dass dieses Programm etwas
zu niedere G Werte liefert. AuBerdem gelingt mit den hoéheren C -Werten

eine sehr gute Ubereinstimmung mit der geforderten Maximalgeschwindigkeit
(nach Brennschluss) von V, ? 2600m/ < gemaR [18].

Die Modellierung des Kill Vehicles wurde so gestaltet, dass der Schwer-
punkt praktisch am Ort der Querschubdiisen zu liegen kommt. Als Masse des
Kill Vehicles wird mit PRODAS ein Wert von rund 40 Kilogramm ermittelt. Es
fehlen Daten zur Masse des realen Kill Vehicles von THAAD, jedoch gibt
Defense News [30] fur einige geplante Kill Vehicle-ahnliche Flugkérper die
folgenden Massen an:

?? Navy Theater Wide Missile: 30 kg
?? Sogenanntes 8-Pack Missile: 40 kg
?? Neues sogenanntes 6-Pack Missile: 50 kg

Alle drei Flugkérper sind Teil einer eingestuften Studie Uber eine zuktinftige
seegestltzte TBM-Abwehr. Aus Abbildung 4.3 ist die Modellierung des
Gesamtflugkorpers ersichtlich. Die obere Darstellung zeigt die ,,mechanische*
Modellierung mit den Innenbaugruppen zur Berechnung von Massen, Schwer-
punktlagen und Tragheitsmomenten, wahrend die untere Darstellung die von
PRODAS angesetzte ,,aerodynamische* Aquivalentmodellierung wiedergibt.
Analog wurde bei Abbildung 4.4. das Kill Vehicle modelliert.

Eine Zusammenstellung der erhaltenen Werte und Koeffizienten findet sich
in Anhang C.
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4.1.4. Weitere Modellannahmen

?? Abschatzung des Schubes fur den Booster
Es wird von einem Innenbrennertriebwerk ausgegangen. Aus Abbildung
4.1., der Annahme einer Wandstérke von 8mm, einem offenen Mittenkanal
(= Brennkanal) von ? = 8cm (= Erfahrungswert) und einer Dichte des
Festtreibstoffes von ??2182kg/m* (typischer Erfahrungswert) folgt eine
Treibstoffmasse my, ? 480kg. Weiters wird ein fir ein modernes Triebwerk
typischer Wert des spezifischen Impulses von | e, ? 26000/ € angesetzt. Die-

ser Wert erscheint im Lichte heutiger Feststoffantriebe realistisch. Bei
20 Sekunden Brenndauer [19] ergibt sich somit ein Schub von 62,4 kN.

?? Separation des Boosters
Die Separation erfolgt zwischen 20 Sekunden und maximal 40 Sekunden
Flugzeit. Der Brennschluss steht mit 20 Sekunden fest. Wenn nun inner-
halb der Zeit zwischen Brennschluss und 40 Sekunden Flugzeit der
Abstand TBM-THAAD unter 150 Kilometer fallt, erfolgt die Separation. Bei
40 Sekunden Flugzeit wird auf jeden Fall separiert. Der Wert von
150 Kilometer hat sich aus simulierten Testschiissen ergeben und stellt -
nen Kompromiss dar zwischen ,Energieerhalt (Bewegung des
Gesamtflugkdrpers) zu den Treibstoffressourcen des Kill Vehicles, um die-
ses ins Ziel lenken zu kénnen.

?? DatalLink
Es gibt keine hierfur brauchbaren Aussagen in den verfligbaren Informati-
onsquellen. Daher wird angenommen:
# & Data Link-Beginn: 199s
& Data Link-Intervall: 20s

Das heif3t, der Flugkorper erhalt ab 19,9 Sekunden alle zwei Sekunden die
aktuelle Position und Geschwindigkeit des Zieles Ubermittelt. Diese An-
nahmen unterliegen folgenden Begriindungen:

In der Antriebsphase sollen im wesentlichen die dichten Atmospharen-
schichten rasch durchflogen werden. Aul3er der Zielinformation am Start
zur Einstellung des azimutalen Vorhaltes beziehungsweise einer eventuell
niedrigeren Flugbahn besteht kein wirklicher Informationsbedarf. Erst mit
Brennschluss des Boosters und einer moglichen folgenden Separation des
Kill Vehicles vom Booster wird das erste Data Link wirklich benétigt. Fur
das Data Link-Intervall von zwei Sekunden spricht, dass ein langeres In-
tervall zu Problemen bei der Lenkgenauigkeit fihren kann, wie dies
Simulationen zeigen. Gemass Anhang B, Kapitel 3.2. bendtigt man zur Er-
fassung eines Sichtsektors von 5°x5° etwa 1,32 Sekunden. Da vom
Feuerleitradar neben dem Ziel/den Zielen auch der Abwehrflugkdrper
verfolgt werden muss, scheint ein kiirzeres Intervall als 1,5 Sekunden nicht
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realistisch zu sein. Waren kurzere Intervalle mdglich, kénnte man gegebe-
nenfalls auch auf den Suchkopf im Kill Vehicle verzichten, was aber nicht
der Fall ist.

?? Lenkgesetz

Es wird eine Proportionalnavigation angenommen. Die Wahl dieses Lenk-
verfahrens scheint, speziell fur den Zielendanflug, eine sichere Wahl. Da
hinsichtlich der ,,Feinheiten* des Lenkgesetzes nichts bekannt ist, wird ei-
ne elementare Proportionalnavigation mit einem wesentlich hoheren Wert
fur die reduzierte Proportionalkonstante angenommen (K=10). Dies hat
sich als gunstig herausgestellt. Ndheres zum Lenkgesetz siehe Anhang D.

?? Querschubmodul des Kill Vehicles

7

Aus der Abbildung 4.1. ergibt sich das ungefdhre Volumen der FlUussig-
treibstofftanks. Mit einer Dichte von o1 6g/cni (€in typischer Wert) erhalt

man etwa M 710K Trejpstoff. Unter Zugrundelegung des absolut maximal
maoglichen spezifischen Impulses von | e 5000M/ + ergibt sich ein gesamter

verfugbarer Impuls von I 4os?5000Ns - Entsprechend den tatsachlich aufge-

brachten Querbeschleunigungskraften wird der Masseverbrauch (=
FlUssigtreibstoff) ermittelt und in Abzug gebracht. Damit ergibt sich eine
impulsmafige Limitierung der Kill Vehicle Querbeschleunigung. Ferner
wird angenommen, dass die vier Querschubtriebwerke einzeln und in va-
riabler Starke ansteuerbar sind. Auf diese Weise kann in jede Richtung
senkrecht auf die Kill Vehicle-Achse eine Querbeschleunigung aufgebaut
werden. Eine Begrenzung der Starke der Querbeschleunigung ist mit 50 g
vorgesehen.
Modellierung des Energiemanagements
Die Aufgaben des Energiemanagements in der ersten Flugphase von
THAAD wurden in Kapitel 4.1.1. ,,Allgemeine Systembeschreibung* ke-
reits erlautert. FUr die Berechnung von THAAD werden angenommen:
=& Bis 0,5 Sekunden nach dem Start erfolgt Gberhaupt keine Steuerung.
Diese Phase deckt den unmittelbaren Start, das Verlassen des Start-
rohres und einen Kkleinen Flugweg zum Aufbau von etwas
Geschwindigkeit ab. Zwischen 0,5 Sekunden und 10 Sekunden Flug-
zeit fliegt THAAD mit reiner Schubvektorsteuerung. Es wird ein
maximaler Schubsteuerwinkel von 4 Grad angenommen (Erfah-
rungswert von modernen schubvektorgesteuerten  Luft-Luft-
Lenkflugkdrpern). Ein gleichzeitiger Betrieb der Querschubanlage des
Kill Vehicles zur Lagestabilisierung oder zur Verklirzung der aerody-
namischen Zeitkonstante (=, Reaktionszeit* des Flugkorpers) wird
nicht abgebildet.



ez Um ,,Querbekdmpfungen/Seitenbekdampfungen® zu ermdoglichen

wird ein azimutaler Vorhalt von 272 ?600??Z(rad) eingestellt bezie-
?
hungsweise ¢flogen. ? 2 ist die in der Feuerstellung um die

z-Achse in Richtung des Zieles gemessene Sichtliniendrehrate. ? 7

gibt den azimutalen Vorhalt an.

Anmerkung:

Der Vorhaltewinkel ? ? wird nicht am Start eingestellt. Azimut und Eleva-
tion des Startgerates (Launcher) sind bekanntlich durch den Start-LKW fix. Der
THAAD-Flugkérper beginnt nach 0,5 Sekunden azimutal um den Winkel ??
in den Vorhalt mittels Schubvektorsteuerung ,,einzubiegen®.

?? Um TBM's kurzer Reichweite (SCUD-B, AL-HUSSEIN, etc.) mit geringerem
Apogdum bekdmpfen zu kdénnen, wird in der Simulation versucht einen
flacheren Flugwinkel in der Antriebsphase zu fliegen. Ziel ist es, eine ahnli-
che Bahnneigung zu fliegen wie sie das angreifende TBM im absteigenden
Flugbahnast aufweist. Dies wird erreicht durch:

?? Vertikaler Schubvektorwinkel = 2° im Zeitintervall von 3-6 Sekunden nach
dem Start. Diese Regel gilt nur fur: SCUD-B und AL-HUSSEIN, nicht fur :
NO-DONG. Der Schubvektorwinkel liegt in der vertikalen Ebene und ver-
sucht den Lenkflugkorper tiefer zu steuern.

4.1.5. Der THAAD-Suchkopf

Zum THAAD-IR-Suchkopf liefert die Internetquelle [22] folgende Informatio-
nen:

Es handelt sich um einen abbildenden Suchkopf mit InSb-Detektoren. Die
Kihlung erfolgt mit zwei Gasen (Krypton und Stickstoff). Aus [24] folgt, dass
der IR-Dom, das ist der Gehauseteil vor dem eigentlichen Suchkopf, aus Saphir
gebaut ist. Die Berechnungen fur das ,,Auffasslimit in Anhang E liefern einen
typischen Schwellwert von

NEI ?1pW/cn?
NEI  Noise Equivalent Irradiance

beziehungsweise eventuell minimal

NEI . ? 0.31pW/cn?

im Wellenlédngenbereich von 3?m bis 5?m. Damit lassen sich Abschatzungen
zur Auffassreichweite des Suchkopfes gegen TBM's anstellen. Der Einfachheit
halber wird die Frontalansicht einer angreifenden Rakete durch eine Kugel von
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1m Durchmesser dargestellt, die aerodynamisch aufgeheizt wird. Diese
Aufheizung fur den ,,Stagnationspunkt® (= vorderer Punkt des Flugkdrpers,
also seine Spitze) wird im Modell RAAB naherungsweise berechnet. Als
Reichweite ergeben sich die in Tabelle 4.2. ersichtlichen Suchkopf-
Aufschaltreichweiten, wenn das Ziel gegen den kalten Weltraumhintergrund
gesehen wird.

Temperatur TBM-Spitze (K) Auffassreichweite (km)
300 12
400 49
500 114
800 444
1000 1388

Tab. 4.2.: Auffassreichweite des THAAD-Suchkopfes mit NE| 21 pw /cm?

Die niederen Temperaturwerte sind typisch fur Kurzstrecken-TBM's wie
zum Beispiel SCUD-B. Daraus folgen relativ kurze Endanflugphasen, in denen
der Suchkopf aktiv ist. Typischerweise liegt dies nach den Simulationen im
Bereich 2-3 Sekunden vor dem Treffer. Diese so ermittelten Daten decken sich
mit den Informationen nach [8] und [18], jedoch mit dem Unterschied, dass die
aktive Suchkopf-Zeitspanne von 2-3 Sekunden auf Grund der IR-Physik
zustande kommt und nicht weil die Schutzabdeckung des IR-Domes erst zu
diesem Zeitpunkt abgesprengt wird.

FUr TBM's hdherer Reichweite, zum Beispiel NO-DONG, entwickeln sich
weit hdhere Aufheiztemperaturen, sodass der Suchkopf wesentlich friher auf
das Ziel aufschalten kann. Dies ware einer hdheren Treffgenauigkeit sehr
dienlich (siehe auch die Ausfihrungen zum Data-Link fir THAAD).

4.1.6. THAAD-SchieRBbereiche

Die Abbildungen 4.5 bis 4.7 (vgl. Anhang G) zeigen die bei AWT/WM be-
rechneten Schiebereiche (,,footprints®) des Systems THAAD gegen SCUD-B
(OE), AL-HUSSEIN (OE) und NO-DONG (OE) A.

4.1.6.1. Allgemeines zu den Schiel3bereichen

Wie sind die SchieRbereiche zu verstehen?

Der Ursprung des eingezeichneten Koordinatensystems liegt im Einschlag-
punkt der jeweils angreifenden TBM. Der Anflugweg der TBM verlauft immer
entlang der positiven xAchse, jedoch zum Ursprung hin, das heiflt die x-
Komponente des TBM-Geschwindigkeitsvektors ist stets <0. Gegen jeden
angreifenden TBM-Typ werden mehrere SchielRbereiche berechnet. Sie unter-
scheiden sich in der sogenannten ,,Startdistanz*. Die Startdistanz (SD) ist der
Abstand ,,TBM ? Feuerstellung des Abwehrflugkorpers® bei der der Abwehr-
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flugkorper startet. In allen SchielRbereichen sind die Startdistanzen rechts mit
,»SD“ und dem zugehérigen Farbcode fur das Diagramm angegeben.

In der Einsatzpraxis wird es nicht immer méglich sein, den optimalen Start-
zeitpunkt, das heiflt den optimalen Abstand TBM-Feuerstellung auszunitzen,
zum Beispiel wegen zu spater Detektion der TBM, da vielleicht keine Satelli-
tendaten verflugbar sind.

In den vorliegenden Schie3bereichen wird nun unabhangig von den Detek-
tionsdistanzen die rein kinematische Leistungsfahigkeit des Abwehrflug-
korpers untersucht. Neben der fur jeden EinzelschielRbereich festgelegten
Abfeuerungsdistanz gilt zusatzlich, dass eine TBM-Bekampfung nur dann
startet wenn sich die angreifende Rakete in einer Hohe von mehr als
5 Kilometer befindet. Das heif3t, ein Start der Abwehrrakete, wenn die TBM
quasi an ihrer Startrampe entlangsteigt, ist hier nicht vorgesehen (in der Praxis
wegen der Zeitverzlige bei der Alarmierung).

Die Kurve eines SchieBbereichs umschliet nun all jene Orte, an denen eine
Feuerstellung des Abwehrflugkdrpers positioniert sein darf, um einen Treffer
(hit to kill) gegen die angreifende TBM zu erzielen, die ihren Aufschlagpunkt,
siehe oben, im Koordinatenursprung hat. Mit anderen Worten: Ein Schuss von
einer Feuerstellung innerhalb des SchieBbereichs, auch als ,,geschitzte Flache*
bezeichnet, fuhrt zu einem Treffer, ein Schuss von einer auBerhalb des Schiel3-
bereiches positionierten Feuerstellung verfehlt die TBM.

Die Form der Schiel3bereiche:

Die in den Schiel3bereichsdarstellungen gezeigten Kurven stellen immer nur
die ,,obere* Halfte (+y-Achse gegen xAchse) dar. Die xAchse bildet eine
Symmetrieachse, das heifdt der vollstandige SchielRbereich wird erhalten indem
alle positiven y-Werte um die x-Achse in den negativen y-Achsenbereich
gespiegelt werden. Der einfacheren Darstellung wegen wird darauf aber jetzt
verzichtet.

Aus der Erfahrung mit Darstellungen von LenkflugkoérperschieRbereichen
bei der boden- oder luftgestiitzen Fliegerabwehr sind im allgemeinen ,,harmo-
nische* kreis- bis birnenférmige Schiel3bereiche bekannt. Es muss aber nun mit
Nachdruck darauf verwiesen werden, dass in diesen ,,gelaufigen* Fallen das
Ziel — ein Kampfflugzeug - oftmals als gleichférmig horizontal geradeausflie-
gend angenommen wird. SchielBbereiche gegen stark mandvrierende
Flugzeuge, zum Beispiel wenn eine Ausweichkurve mit hohem g-Wert geflogen
wird, zeigen auch mitunter ,,ungewoéhnliche* Formen.

Hier haben wir es jetzt mit TBM's als Zielobjekten zu tun. Die Abbildungen
2.6, 2.16 und 2.25 zeigen das sehr wechselvolle Geschwindigkeitsverhalten der
drei untersuchten TBM-Typen. Ferner ist auch klar, dass innerhalb sehr kurzer
Zeiten groRe Hoéhenintervalle durchflogen werden. Der Flug einer TBM ist
hochdynamisch und mit dem relativ ,,zahmen* Flugverhalten von Kampfflug-
zeugen nicht vergleichbar. Dies erklart die mitunter sonderbar erscheinenden
Ausformungen der Schiel3bereiche von Abwehrflugkdrpern gegen TBM's.
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Was wird als Treffer gewertet?

Es werden ,,hit to Kill“-Treffer gefordert. Durch das Fehlen eines Gefechts-
kopfes sowie eines Annaherungsziinders muss die Abwehrrakete/Kill Vehicle
die TBM direkt treffen. Um einen ,,satten* Treffer sicherzustellen wird eine
maximale Ablage des Flugkorpers im Ziel von 0,25 m festgelegt. Dies erscheint
bei einem Durchmesser einer TBM von 0,85m (z.B. SCUD-B, und AL-
HUSSEIN) als angebracht.

4.1.6.2. Diskussion der THAAD-Schiel3bereiche

a) THAAD ? SCUD-B (OE) in Abbildung 4.5 (vgl. Anhang G)
Es sind die Bereiche fur de Startdistanzen 100 Kilometer, 200 Kilometer,
300 Kilometer und 400 Kilometer ersichtlich.
Die rechte Begrenzung der SchielRbereiche flr die Startdistanzen (=SD) von
200 Kilometer, 300 Kilometer und 400 Kilometer ist fur alle gleich, da eine
Bekampfung erst beginnen kann wenn sich die SCUD-B (OE) in
5 Kilometer Hohe befindet. Die rechte obere Begrenzung ist ein ,,flieBender
Ubergang“. Der Hinweis ,,Einzeltreffer moglich* besagt, dass in dieser Zo-
ne Einzeltreffer, aber auch , Trefferinseln* vorhanden sind, jedoch jene
Grenze gewahlt wurde, innerhalb der keine ,,Ldcher* vorliegen (Ausnah-
me SD = 100 km). Diese ,,Trefferinseln* entstehen vor allem wegen der
wechselnden hochdynamischen Flugbahnkinematik der SCUD-B (OE).
Die Zone fur SD = 100 Kilometer zeigt von x = 4 Kilometer bis x =
160 Kilometer ein Loch. Als Ursache ergibt sich, dass die SD =
100 Kilometer dazu fuhrt, dass der Schuss gerade in den steilen Flugbahn-
abschluss der TBM fallt und das bei relativ direktem Uberflug (kein
elevatorischer Vorhalt). Ein etwas groRerer Seitenabstand erleichtert die
Kinematik, speziell da das Seitenvorhaltverfahren wirksam wird.

Daten von SCUD-B (OE) in Abbildung 4.5: (vgl. Anhang G)

?? Programmwinkel. 42 °
?? Brennzeit: 71,68 s
?? Schussweite: 300 km

Fur den Einsatz wére daher abzuleiten dass:

?? eine Positionierung der Abwehrstellung von mehr als etwa 160 Kilometer
vor dem erwarteten Einschlagort, beziehungsweise naher als 140 Kilometer
an der TBM-Startposition, nichts einbringt.

eine SD von mindestens 300 Kilometer anzustreben ist (Detektion!)

bei einer SD ~ 400 Kilometer sich eine geschitzte Flache von etwa
124 000 Kilometer? ergibt.

7
”
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b)

THAAD ? AL-HUSSEIN (OE) in Abbildung 4.6 (vgl. Anhang G)

Es sind die Bereiche fUr die Startdistanzen 200 Kilometer, 300 Kilometer,
400 Kilometer 500 Kilometer und 600 Kilometer ersichtlich.

Der Flug der AL-HUSSEIN-Rakete wurde auf exakt 600 Kilometer
Schussweite eingestellt. Unter diesen Bedingungen bricht der Flugkérper
erst in 1.3 Kilometer H6he. Davor findet ein starker Torkelflug statt. Der
Hohenbereich der Treffer liegt aber Uber dem Beginn des starken Torkel-
fluges, sodass dadurch keine zuséatzliche Beeinflussung der Ergebnisse
vorliegt. Die Lage der SD zeigt, dass ein genaues ,,Timing*“ fur die optima-
le SD erforderlich ist.

Eine Steigerung des SD von 500 Kilometer auf 600 Kilometer bringt mehr
EinbuRe an SchieRbereich als Gewinn. Der Ubergang der SD von
300 Kilometer auf 200 Kilometer zeigt praktisch nur Schiel3bereichsverlus-
te. Somit liegt der optimale SD-Bereich zwischen SD = 300 Kilometer und
SD =500 Kilometer.

Die scharfen rechten Begrenzungen der SchielRbereiche kommen daher,
dass der Flugkérper THAAD wahrend der Triebwerksbrennzeit — vom an-
fanglichen Energiemanagement abgesehen - nicht gelenkt wird. Bei
Lenkbeginn ist es aber dann zu spat fur Kurskorrekturen, beziehungsweise
liegt nicht gentigend Treibstoff fir die Querschubanlage des Kill Vehicles
vor. Die Zacken in den Schiel3bereichsgrenzen im rechten oberen Bereich
spiegeln die TBM-Dynamik wider.

Daten von AL-HUSSEIN (OE) in Abbildung 4.6: (vgl. Anhang G)

?? Programmwinkel 38°
?? Brennzeit: 88,86 s
?? Schussweite: 600 km

Fir den Einsatz ware daher abzuleiten dass:

?? eine nahere Aufstellung der THAAD als etwa 200 Kilometer an die TBM

Startstellung keinen Erfolg bringt .(= etwa 400 km vor der erwarteten Ein-
schlagstelle)

die SD zwischen 300 Kilometer und 500 Kilometer betragen soll. Diese
Abstimmung erfolgt im Bereich ,,Battle Management®.

eine geschutzte Flache von etwa 224 000 km? unter optimalen Bedingungen
maoglich ware.

THAAD ? NO-DONG (OE) A in Abbildung 4.7 (vgl. Anhang G)

Es sind die Bereiche fiur die Startdistanzen 200 Kilometer bis
1000 Kilometer in Schritten von 100 Kilometer ersichtlich.

Der optimale SD-Bereich liegt zwischen SD = 700 Kilometer und SD ~
900 Kilometer. Die SchieBbereiche zeigen eindrucksvoll die Abnahme der
Leistungsfahigkeit des Systems THAAD wenn die Startdistanzen abneh-
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men; etwa wenn eine Voreinweisung des GBR durch Satelliten ausféllt. Da
die Schussweite dieses TBM-Typs mit 1415 Kilometer in Relation zu den
Schussweiten von THAAD relativ groB ist, erfolgt die Bekampfung primar
im absteigenden Flugbahnast der TBM. Im Gegensatz dazu stehen die Be-
kdmpfungen von SCUD-B (OE) und AL-HUSSEIN (OE), wo auch der
aufsteigende Flugbahnteil sowie der Apogaumbereich mit all den kinema-
tischen Herausforderungen fur das Abwehrsystem zur Geltung kommen.
So gesehen ist die Bekampfung von NO-DONG (OE) etwas ,,harmoni-
scher”, was in relativ gleichmaliigen SchieBbereichskurven ab SD =
600 Kilometer aufwarts seinen Ausdruck findet.

Von SD = 500 Kilometer zu kleineren SD-Werten hin zeigt sich neben einer
Verkleinerung des Schutzbereiches eine immer deutlichere ,,Hornbildung*
im vorderen Bereich. Dieser Effekt ist wieder damit zu erklaren, dass die
Bekampfung im direkten Uberflug wegen des fehlenden elevatorischen
Vorhaltes schwieriger ist als bei groRerer seitlicher Versetzung der
THAAD-Feuerstellung (Nutzung des Azimutalvorhaltes). Bei AWT/WM
wurden Versuche unternommen einen besseren allgemeinen Vorhaltealgo-
rithmus zu finden, doch zeigt es sich, dass gegen die Dynamik der
niederstiirzenden TBM keine bessere Losung als die stets verwendete ge-
funden wurde.

Anmerkung:
Was nicht heil3t, dass die reale THAAD nicht doch einen ,,Trick* auf Lager

hat!

Um ein Gefuhl fur die verfugbaren Zeiten zwischen den Startdistanzen zu
bekommen, wurden, fur eine Feuerstellung die exakt am Aufschlagort der
NODONG (OE) positioniert ist, die Zeitdifferenzen ermittelt, die sich beim
Ubergang zwischen zwei Startdistanzenpaaren ergeben.

Ubergang von SD (km) Zeitdifferenz (sek)
800? 700 43
500 ? 400 36

Tab. 4.3; Zeitdifferenzen beim Warten von einer Startdistanz zur néachsten.

Die Tabelle 4.3 besagt, dass fur einen THAAD-Start zwischen den Startdis-
tanzen 800 Kilometer und 700 Kilometer ein Zeitfenster von 43 Sekunden offen
steht. Danach ware die Startdistanz kleiner 700 Kilometer.
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Fur den Einsatz wére daher abzuleiten:
?? Die Startdistanzen sollten im Bereich von 700 Kilometer bis 900 Kilometer
liegen. Dabei wurde sich ein Schutzbereich von etwa 300 000 km? ergeben.
?? Fallt die Voreinweisung des GBR beziehungsweise Feuerleitradars aus, ist
bei einer SD ~ 500 Kilometer zu beachten:
& Schutzbereich etwa 116 000 kmz?, also nur etwa 39 Prozent der optimal
mdoglichen Zone
#& Die Feuerstellung moglichst weit (bis etwa 300 km) vor die erwartete
Einschlagstelle positionieren.

Anmerkung:
Die aus [8] entnommene Darstellung (dort wird sie offenbar selbst ausgelie-

hen) in Abbildung 4.8 illustriert die Vorstellung, dass mit acht THAAD
Feuereinheiten West- und Stideuropa gegen Mittelstrecken TBM's geschuitzt
werden kann, sofern optimale Einweisungen (Satellitensystem SBIRS) vorlie-
gen.

Abb. 4.8: GemaR [8] Schutz West- und Stideuropas mit 8 THAAD Einheiten gegen ballistische
Mittelstreckenraketen
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Da keine Angaben Uber die spezielle Kinematik der angreifenden TBM's
vorliegen, wird vorerst grob mit der Simulation THAAD gegen NO-DONG
(OE) Abbildung 4.7 (vgl. Anhang G) verglichen. Die Abbildung 4.8 wiirde
besagen, dass eine THAAD-Anlage zum Schutz Deutschlands gentigen wirde.
Nach der AWT/WM Simulation waren bei einer Flache Deutschlands von
357 000 km? etwa 84 Prozent geschutzt. Die Simulationen liegen daher von der
GroRenordnung her richtig, doch im Detail gesehen doch etwas zu pessimis-
tisch. Dies kann sich aber mit einer ,,weicheren* TBM-Kinematik durchaus noch
verbessern. Auch die Dauer der Energieversorgung (Thermalbatterie) des Kill
Vehicles ist entscheidend. Den vorliegenden AWT/WM Berechnungen liegt
eine Versorgungsdauer von vier Minuten zugrunde. Eine Erhdhung der
Versorgungsdauer kann die Schiel3bereiche teilweise erweitern.

Es sei an dieser Stelle bemerkt, dass es auch einfachere TBM-Kinematik-
berechnungen, als sie bei AWT/WM verwendet werden, in der Literatur gibt.
Dabei werden Effekte wie das ,,Torkeln* von Raketen, beziehungsweise von
Wiedereintrittskérpern und die damit verbundenen Auswirkungen auf ihre
Flugbahn und Geschwindigkeit vernachlassigt. Solche Berechnungen dienen
groben Abschatzungen und es ist durchaus maoglich, dass die in Abbildung 4.8
vorliegenden Berechnungen mit solchen ,,vereinfachten®“ TBM-Flligen erstellt
wurden. Der Grundaussage von Abbildung 4.8 tut dies keinen Abbruch.

Ware nun tatséchlich der optimale kinematische Schielbereich von THAAD
eher bei den Werten der AWT/WM-Simulationsberechnungen und wéren die
in  Abbildung 4.8 eingezeichneten Feuerstellungen bereits wohliberlegt
gewdhlt, hatte dies zur Folge, dass Osterreich aus dem Schirm der deutschen
Feuerstellung teilweise oder ganzlich herausfallen kénnte.

Der Darstellung in Abbildung 4.8 sei nun ein Artikel von Herrn Dr. K.H.
Allgaier Uber erweiterte Luftverteidigung von April 2001 [26] entgegengehal-
ten. Darin wird ausgefihrt, dass zum Schutze Deutschlands bei optimaler
Voreinweisung zwei THAAD Feuereinheiten und bei Ausfall der Satelliten
sechs Feuereinheiten erforderlich waren. Es ist anzunehmen, dass es dabei zur
Uberlappung der SchieRbereiche kommen miisste.

Mit den Ergebnissen von AWT/WM wiirde dies bedeuten:

?? Bei optimaler Voreinweisung ergeben sich rein rechnerisch 1,2 Feuereinhei-
ten, das heiRt bei Uberlappung von etwa 240 000 km?2 waren physisch zwei
Feuereinheiten erforderlich.

?? Bei fehlender Voreinweisung (SD ~ 500km) waren nachweislich 3,1
Einheiten notwendig. Fordert man die gleiche Uberlappungsflache von
240 000 km2 folgen rechnerisch 5,1 Feuereinheiten oder physisch sechs
Stuck.
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Bezogen auf die Analyse von Dr. Allgaier sind die Ergebnisse der
AWT/WM Simulationsrechnungen etwas optimistischer.

Beide Literaturangaben zeigen einerseits wie unterschiedlich sich die Infor-
mationslage in der offenen Literatur derzeit gestaltet. Andererseits liegen die
Ergebnisse im Bereich der Daten der Literatur und es wird damit einmal mehr
unterstrichen wie notwendig eigene Berechnungen sind, um ein klares und
abgerundetes Bild der Raketenabwehr zu erhalten.

Daten von NO-DONG (OE) in Abbildung 4.7 (vgl. Anhang G):

?? Programmwinkel. 37°
?? Brennzeit: 86s
?? Schussweite: 1415 km

4.2. Der Flugkorper PATRIOT PAC3

Das System PATRIOT wurde primér als weitreichende Fliegerabwehrwaffe
entwickelt. Im Zuge der sich abzeichnenden zunehmenden Bedrohung durch
TBM's wurde dann ab etwa Mitte der achtziger Jahre schrittweise versucht, eine
Anti-TBM Fahigkeit mit PATRIOT aufzubauen. Dies geschah und geschieht mit
den PAC (= Patriot Advanced Capability). PAC1 war eine reine Softwarever-
besserung auf Seiten des Bodenradars. PAC2 enthielt sowohl Verbesserungen
der Software als auch der Hardware, speziell am Flugkorper die Bereiche
Zinder und Gefechtskopf. Im Zweiten Golfkrieg kamen PAC1 und PAC2-
Systeme mit sehr maRigem Erfolg zum Einsatz. Die wenig zufriedenstellende
Verwendung zog zuerst ein Sofortprogramm (Quick Reaktion Program QRP)
mit Verbesserungen wie zum Beispiel am Lenkverfahren und der Erfassungs-
reichweite des Bodenradars nach sich. Fir eine nachhaltige tiefgreifende
Verbesserung wurde jedoch das PAC3 System initiiert. Im Rahmen des PAC3
wurde ein vollig neuer Flugkorper — auf der Basis des ERINT (Extended Range
Interceptor) — entwickelt, der speziell zur Bekdmpfung von TBM's kurzer und
mittlerer Reichweite zum Einsatz kommen soll. Das System PATRIOT PAC3 ist
die wichtigste Stutze flr die TBM-Abwehr der unteren Schicht im Zusammen-
hang mit der gemeinsam mit THAAD projektierten zweischichtigen TBM-
Abwehr. Eine ausflhrlichere Darstellung der Entwicklung von PATRIOT und
ihrem Einsatz im Zweiten Golfkrieg kann in [1] und [5] nachgelesen werden.

4.2.1. Allgemeine Systembeschreibung PATRIOT PAC3

Das System besteht aus vier Basiselementen:

?? Lenkflugkdrper; einstufiger Feststoffbooster mit etwa (nach [4]) funf Mach
Maximalgeschwindigkeit

?? Startgerét; vier auf einem LKW-Anh&nger montierte Startboxen (In jeder
Box befinden sich vier PAC3 Flugkorper oder je ein PAC2 Flugkdrper)
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?? Radar; fur Ubersicht, Zielverfolgung und zum Versorgen des Flugkorpers
mit ,,Data Link*

?? ECS; Engagement Control Station; die Fihrungs- und Kontrolleinheit.

Es ist geplant eine PATRIOT Batterie mit acht Startgeradten in zwei Mixvari-
anten zu fuhren. Zwei bis drei Startgerate arbeiten mit PAC3-Flugkdrpern zur
Abwehr von TBM's aber auch von Marschflugkdrpern und 65 Startgerate
werden mit PAC2-Lenkwaffen zur ,klassischen* Fliegerabwehr ausgestattet.
Eine Kurzbeschreibung des Systems PAC3 ist auch in einem Fact Sheet [26]
nachzulesen und bildet eine der Komponenten fur die AWT-Modellierung von
PATRIOT. Es sei vorausgeschickt, dass die Datenlage fir PATRIOT PAC3 noch
darftiger ist als fur das System THAAD. Abbildung 4.9 ist die ,,strukturierteste*
Zeichnung des PAC3-Flugkorpers aus einem Fact Sheet [26].

I PATRIOT (PAL-3)
A 4 Radonme
# iy Fa-Rand Socke
W
| gL LEATATE
i Control Syacem
i
i DT :._i:. i Il momes
2ihal iy Fophaancdes
= ol Hocker Mo
Ill = Fixed Fins
CRE | LW roidy namics
ol Mancuvering Svsiem

Abb. 4.9: PATRIOT PAC3-Flugkdrper

Der Flugkorper wurde ausgelegt um ,,hit to kill* Treffer zu erzielen. Es gibt
keinen Annaherungszinder und keinen ,ublichen® Gefechtskopf, sondern
einen ,,Lethality Enhancer®”. Diese Vorrichtung besteht aus zwei Metallringen
deren Segmente beim Durchgang durch das Ziel auseinandergesprengt werden.

Die erforderliche Genauigkeit fur einen Direkttreffer erzielt man, da in nie-
dereren und damit dichteren Luftschichten operiert wird, hauptsachlich durch
eine aerodynamische Lenkung (Heckruder) und im ,,Endgame* - also kurz vor
dem eigentlichen Treffer — durch das Attitude Control System (ACS). Das ACS
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besteht aus 180 ringférmig angeordneten Kleinstmotoren (Thruster) [27]. Wie
aus Abbildung 4.9 ersichtlich ist, liegt das ACS im Flugkoérper sehr weit vorne.
Damit ist klar, dass es sich nicht um eine Querschubsteueranlage (wie im Kill
Vehicle von THAAD) handelt, sondern zur Beschleunigung der Nick- und
Gierbewegung des Flugkoérpers dient. Eine Heckrudersteuerung weist relativ
lange Reaktionszeiten auf bis die gewinschten Querbeschleunigungen am
Flugkorper wirken um die Flugbahn zu verédndern. Zum Beispiel muss fur ein
Aufwartsdrehen des Flugkdrpers zum Aufbau einer Querbeschleunigung nach
oben das Ruder nach unten drehen und das bedeutet kurzzeitig eine Beschleu-
nigung nach unten; das Heck muss ,hinuntergetaucht” werden. Dies alles
kostet Zeit, die in einem Hochgeschwindigkeitsendgame flr Direkttreffer nicht
zur Verfugung steht. Das ACS-System beschleunigt also die Drehbewegung des
Flugkorpers um seinen Schwerpunkt. Die zur Flugbahnéanderung erforderliche
Querbeschleunigung wird beim PAC3-Flugkérper immer aerodynamisch Uber
die Flugkoérperzelle aufgebracht. Leider liegen bei AWT/WM keine weiteren
Angaben Uber die ,, Thruster* wie Schubstarken, Ansteuerung, etc. vor.

Die Lenkung des Flugkoérpers erhélt ihre erforderlichen Input-Daten in der
ersten Flugphase Uber eine ,,Data Link“-Verbindung zum Bodenradar. Dabei
werden die Zieldaten (Ort und Kurs der TBM) per Funk an den Flugkérper
Ubermittelt. Bei hinreichender Nahe zum Ziel schaltet der aktive Radarsuch-
kopf in PAC3 fur den Endanflug auf. Im Gegensatz zu den anderen PATRIOT -
Flugkorperversionen, die Uber halbaktive Suchkopfe verfigen, arbeitet der
PAC3-Flugkdrper mit einem aktiven Radarsuchkopf. Siehe die prinzipiellen
Erlauterungen hierzu in Anhang D.

4.2.2. Bisherige PAC3 Testschisse

Die hierorts vorliegenden Informationen zu den bisherigen Testschiissen
beschreiben leider nur die Ereignisse bis November 2000. Es handelt sich um
Developmental Tests (DT), aufgelistet in Tabelle 4.4.

Test Datum Anmerkungen

DT1 29.9.97 | Erfolgreiche Testfliige ohne Ziel; Test des Starts, des Flugverhaltens und der
DT2 | 17.12.97 | Mandvrierfahigkeit

SCF | 15.3.99 | Seeker Charakterization Flight; Suchkopftest gegen ein TBM-dhnliches Ziel;
so erfolgreich, dass ein Treffer erzielt wurde, ohne dass dies vorgesehen war
DT3 16.9.99 | Erfolgreicher Treffer gegen TBM-ahnliches Ziel

DT4 | fur12.99 [ Test abgebrochen und verschoben wegen Problemen mit der Suchkopfsoft-
geplant | ware vor dem Start

DT5 15.3.00 | Erfolgreicher Treffer gegen TBM-&hnliches Ziel mit verbesserter Software
DT6 | 14.10.00 [ Erfolgreicher Treffer gegen mandvrierende TBM bei gleichzeitig vorhand e-
nem zweiten Ziel

DT7 22.7.00 | Erfolgreicher Treffer gegen niedrig fliegendes Marschflugkérper-ghnliches
Ziel

Tab. 4.4: PATRIOT PAC3 Testflige
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Anmerkung zu DT6:

Moderne TBM-Wiedereintrittskdrper kénnen in der Endflugphase zur Ver-
besserung der Treffgenauigkeit noch etwas Lenken (Reduktion des CEP-
Wertes). Nach den verfligbaren Informationen gibt es an der technischen
Machbarkeit des Systems PAC3 keinen Zweifel.

4.2.3. Modellierung mit PRODAS

Um die fur die Simulation erforderlichen mechanischen und aerodynami-
schen Daten zu ermitteln, ist eine Modellierung fur das Programm PRODAS
notwendig.

Die Basis fur die geometrischen Verhaltnisse bildet Abbildung 4.9 [26]. Als
Startmasse der Rakete werden 321 Kilogramm sowie der Referenzdurchmesser
mit 0,255 m, beides ebenfalls gemaR [26], angenommen. Die ¢ -Werte (=

Basisluftwiderstand) wurden mit dem Faktor 1,2 multipliziert. PRODAS liefert
bekanntermalen etwas zu niedere ¢ -Werte. Aullerdem gelingt mit den

hoheren C -Werten eine annehmbare Ubereinstimmung mit der nach [4]

geforderten Maximalgeschwindigkeit nach Triebwerksbrennschluss von etwa
funf Mach. Aus Abbildung 4.10 ist die Modellierung des Flugkdrpers ersicht-
lich. Die obere Darstellung zeigt die ,,mechanische* Modellierung mit den
Innenbaugruppen zur Berechnung von Massen, Schwerpunktlagen und
Tragheitsmomenten, wahrend die untere Darstellung die von PRODAS
angesetzte ,aerodynamische* Aquivalentmodellierung wiedergibt. Die
eingetragene Schwerpunktlage (CG = Centre of Gravity) gilt fir den Start. Mit
zunehmendem Treibstoffabbrand wandert der Schwerpunkt bis kurz vor den
.Doppelstrich*, der das Triebwerk vom Lethality Enhancer trennt.

Eine Zusammenstellung der erhaltenen Werte und Koeffizienten befindet
sich in Anhang C.
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4.2.4. Weitere Modellannahmen

?? Abschatzung des Schubes fur den Booster
Es wird von einem Innenbrennertriebwerk (Kanaldurchmesser 8 cm) aus-
gegangen. Aus der Abbildung 4.9 (Treibstoffvolumen) und einer Dichte
des Festtreibstoffes von 22 1820k /n® (typischer Erfahrungswert) folgt eine
Treibstoffmasse my, ? 205kg. Weiters wird ein typischer Wert fir den spezi-
fischen Impuls von 4o ? 2450m /< @NQGesetzt (&hnlich einem modernem Luft-

Luft-Flugkorper) . Da keine Angaben uber die Brennzeit vorliegen, wird
eine Brenndauer von 20 Sekunden frei gewahlt. Unter diesen Annahmen
folgt ein Schub = 25 kN.

?? DatalLink
Es gibt keine hierfur brauchbaren Aussagen in den verfligbaren Informati-
onsquellen. Daher wird angenommen:
& Data Link-Beginn; 20s
& Data Link-Intervall: 05s

Das heil3t, der Flugkoérper erhalt ab zwei Sekunden nach dem Start alle
0,5 Sekunden die aktuelle Position und Geschwindigkeit des Zieles Uber-
mittelt. Diese Wahl wurde in Analogie zu einem existierenden Luft-Luft-
Lenkwaffensystem mit Data Link getroffen.

?? Naherung fur den Radarsuchkopf

Es gibt praktisch keine Daten (aufler dass der Suchkopf im Ka-Band
arbeitet).

FUr einen existierenden Radarsuchkopf eines Luft-Luft-Lenkwaffen-
systems ist die Auffassreichweite gegen ein Ziel mit dem Radarquerschnitt
rcs 2 2nt bekannt. Uber das Querschnittsverhaltnis (und damit der Anten-
nenflachen) wird eine Auffassreichweite des PAC3 Suchkopfes gegen ein
Ziel mit rcs22n? VON R ? 45k geschatzt. Fir den maximalen Schielwinkel
werden 80° und fur die maximale Schielwinkelgeschwindigkeit 40°/s, in
Analogie zu bekannten Suchképfen, festgelegt.

?? Lenkgesetz
Es wird fir PATRIOT PAC3 das gleiche angenommen wie in Abschnitt
4.1.4. fur THAAD mit Ausnahme der reduzierten Proportionalkonstante.
Dieser Wert ist mit K = 8 festgelegt. Zum Lenkgesetz siehe Anhang D.

?? Behandlung des,, Thruster*
Es ist modellbedingt und datenméaRig derzeit nicht moéglich die 180 Klein-
motore abzubilden. Die Wirkung der , Thruster” besteht (siehe Kapitel
4.2.1.) in einer Reduktion der Flugkdrperreaktionszeit 7. Dabei gilt: 7 ist
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proportional zum transversalen Tragheitsmoment 1, Es wird nun ab einer

Distanz Ziel zu PAC3-Flugkérper von R < 8000 m das Trégheitsmoment
mit 1 multipliziert.
3

[, ?1
yy £ lyyo

R ? 8km

|
|yy?yTy° R ? 8km

IyyoTrégheitsmoment ohne Beruicksichtigung des ,, Thruster«-Effektes.
Der Wert von 1 wurde frei gewahlt, jedoch an Hand folgender Simulation
3

gepruft:

Es wird eine anfliegende SCUD-B (OE) mit PAC3 bekampft. Die PATRIOT-
Feuerstellungen liegen 50 Kilometer vor der SCUD-B Einschlagstelle auf einer
»Perlenkette”, beginnend direkt unter der TBM-Flugbahn (x-Achse), jeweils im
Abstand von zwei Kilometer, senkrecht zur TBM-Flugbahn in die y-Richtung.
Der PAC3-Flugkorper startet immer bei einer Distanz SCUD-B zur Feuerstel-
lung PATRIOT wvon 100 Kilometer. Die Tabelle 4.5 zeigt die jeweiligen
Zielablagen mit und ohne ,, Thruster“-Effekt fur alle mdglichen Seitenpositionen
der PATRIOT-Feuerstellungen gegentber der TBM-Flugbahn.
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Ablage (m)

y (km) ohne Thruster mit Thruster
0 0,52 0,00
2 0,62 0,00
4 0,52 0,00
6 0,53 0,00
8 0,46 0,00
10 0,36 0,00
12 0,52 0,00
14 0,62 0,00
16 0,76 0,00
18 0,64 0,00
20 0,10 0,00
22 0,13 0,00
24 0,20 0,00
26 0,19 0,00
28 0,57 0,00
30 0,01 1,55
32 0,01 0,52

34 3,81 0,09
36 1,81 0,55

Tab. 4.5: Effekt der ,, Thruster” beziehungsweise der Reduktion des transversalen Tragheitsmomen-
tes auf die Zielablage

Woirde der Flugkérper nur aerodynamisch mit Heckrudern gelenkt werden,
ergeben sich fir einen ,,hit to kill“ zu groRe Ablagen. Es wurde festgelegt, dass
eine Ablage bis 0,25 m tolerierbar ist. Nur in wenigen Féallen kann dies ohne
»Thruster” erfullt werden. Aus Tabelle 4.5 wirde somit folgen, dass der
SchieBbereich bei 28 Kilometer mit Thruster endet. Diese Simulation zeigt
eindrucksvoll, dass zur Erzielung einer fur ,,hit to kill*“ ausreichenden Treffge-
nauigkeit das Attitude Control System (ACS) unbedingt erforderlich ist.

?? Abbildung der Vorhalte
Bei AWT/WM ausgefihrte Simulationen haben gezeigt, dass sich ein azi-
mutaler Vorhalt von

‘ r r
2727220072, ‘rad:
als guinstig herausstellt. ?z ist die in der Feuerstellung um die z-Achse in

Richtung des Zieles gemessene Sichtliniendrehrate. ?7? gibt den azimuta-
len Vorhalt gegentiber der direkten Richtung von der Feuerstellung zur
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Projektion der TBM-Position in die horizontale Ebene an. Der Vorhalt ??

wird bereits beim Start eingestellt.

Fur die Elevation wird eine fixe Superelevation von ?7? 7107 am Start
verwendet. Das heif3t, der Flugkdrper startet mit einem Elevationswinkel,
der sich aus der aktuellen Elevation zum Ziel plus 10° zusammensetzt.

4.2.5. Diskussion der PATRIOT PAC3-SchielRbereiche

Far allgemeine Eigenschaften von Schiel3bereichen siehe Kapitel 4.1.6.1.
Vergleicht man die Ausdehnungen der SchielRbereiche von PATRIOT PAC3
gegen SCUD-B (OE) Abbildung 4.11 (vgl. Anhang G), gegen AL-HUSSEIN (OE)
Abbildung 4.13 (vgl. Anhang G) und gegen NO-DONG (OE) Abbildung 4.14
(vgl. Anhang G) fallt auf, dass, je gréRer die Schussweite der TBM ist, umso
kleiner der Bereich ausfallt, in dem das System PATRIOT PACS3 effektiv ist.
Diese Erkenntnis wird auch von Dr. K.H. Allgaier in seinem Artikel tber die
erweiterte Luftverteidigung [25] bestétigt. Er schreibt, dass PATRIOT PAC3
gegen TBM-Systeme mit Schussweiten deutlich Uber 1000 Kilometer nur
geringe Trefferhohen erzielt. Kinematische Grinde erzwingen damit aber
kleine SchieRbereiche. Mit anderen Worten: PATRIOT PAC3 ist primar ein
System zur Abwehr von Kurzstrecken-TBM’s!

a) PATRIOT PAC3? SCUD-B (OE) in Abbildung 4.11 (vgl. Anhang G)
Es sind die Bereiche fur die Startdistanzen 40 Kilometer, 60 Kilometer,
80 Kilometer, 100 Kilometer und 120 Kilometer ersichtlich.
Aufféllig ist der relativ scharfe rechte Rand des SchieRbereiches fir eine
Startdistanz (SD) von 120 Kilometer. Das bedeutet in diesem Fall nicht,
dass rechts davon keine Treffer mehr mdéglich sind, sondern das in dieser
Zone viele kleine ,,Trefferinseln* erscheinen. Diese werden jedoch nicht im
Detail ermittelt, da sie taktisch unbedeutend sind.
Die optimale Nutzung liegt bei den Startdistanzen 100 Kilometer bis
80 Kilometer. Die Zeitspanne zwischen SD = 100 Kilometer bis SD =
80 Kilometer betrégt 15 Sekunden. Das heift, es steht dem ECS (Engage-
ment Control Station) nur wenig Zeit fur einen optimalen PAC3-Einsatz
(Startzeitpunkt) zur Verfigung. Daraus ist auch die praktische Undurch-
fuhrbarkeit einer ,,shoot-look-shoot“-Taktik ersichtlich. Das heif3t, ein
Zweitschuss nach Beendigung des ersten Schusses geht sich kinematisch
mit PAC3 nicht aus. Die Abbildung 4.12, aus [1] entnommen, zeigt wie sich
fur Saudi Arabien eine PAC3-Verteidigung gegen eine 600 Kilometer TBM-
Bedrohung schielBbereichsmalig auswirken wirde.
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Abb. 4.12: Nach [1] SchieRbereiche PAC3 gegen 600 Kilometer TBM fiir die Verteidigung des
Ostlichen Saudi Arabien

Die in Abbildung 4.12 angegebene Bedrohung durch eine SCUD mit
600 Kilometer Schussweite (AL-HUSSEIN) scheint mit einer nicht torkelnden
oder zerbrechenden Rakete gerechnet worden zu sein. Die reale AL-HUSSEIN
Kinematik spiegelt sich, siehe Absatz b) auch in den Schiel3bereichen wieder.
Daher wird seitens AWT/WM jetzt die SCUD-B (OE) Bedrohung mit Abbil-
dung 4.12 verglichen. Der optimale SchieBbereich nach den
Simulationsberechnungen liefert einen  Querdurchmesser von etwa
76 Kilometer und einen Langsdurchmesser von etwa 92 Kilometer. In Abbil-
dung 4.12 ist die Uberlappung der SchieBbereiche mehrerer Feuerstellungen
gezeichnet. Exemplarisch wird bei Bahrain, dessen Feuerstellung eher isoliert
erscheint, ein Durchmesser von etwa 88 Kilometer ermittelt. Die GréRenord-
nung der Resultate ist demnach richtig. Eine genaue Ubereinstimmung fallt
schwer, da einerseits die Datenlage sehr durftig ist, die Aerodynamik nur linear
modelliert wird und andererseits die tatsachliche ,,Prazision* der in Abbildung
4.12 gezeichneten Schiel3bereiche unklar ist. Es sei auch nochmals darauf
hingewiesen, dass eine in Abbildung 4.12 wie auch immer modellierte
600 Kilometer TBM einer 300 Kilometer TBM (SCUD-B (OE)) bei AWT/WM
gegenubersteht. Weiters stammt die Abbildung 4.12 aus dem Jahr 1994, also
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dem PAC3-Planungszeitraum, die Testschisse mit dem endgultigen PAC3-
Design fanden 1997 bis 2000 statt.

Daten von SCUD-B (OE) in Abbildung 4.11 (vgl. Anhang G):

7
7
7?

Programmwinkel. 42°
Brennzeit: 71,685
Schussweite: 300 km

Fir den Einsatz ware abzuleiten:

7
7
7

b)

Die optimale Startdistanz liegt bei etwa 100 km

Die maximal geschitzte Flache belduft sich auf etwa 5500 km?

Eine shoot-look-shoot-Taktik ist kinematisch de facto unmdoglich und
wirde zu geringe Trefferhéhen bewirken.

PATRIOT PAC3 ? AL-HUSSEIN (OE) in Abbildung 4.13 (vgl. Anhang G)

Es sind die Bereiche fur die Startdistanzen 60 Kilometer, 80 Kilometer,
100 Kilometer, 120 Kilometer und 140 Kilometer ersichtlich.

Fir den Flug der AL-HUSSEIN (OE) wurden die Parameter so gewahlt,
dass ein Bruch der Rakete erst in 1,3 Kilometer Hohe Uiber Grund stattfin-
det. Dies bedeutet jedoch einen im Treffbereich der PAC3 enormen
»Torkelflug”“ der AL-HUSSEIN (OE) mit all seinen kinematischen Heraus-
forderungen. Wie keine anderen Schiel3bereichsdarstellungen zeigen die
Bereiche SD = 100 Kilometer, SD = 120 Kilometer und SD = 140 Kilometer
die ,,wechselvolle” Kinematik der TBM in Form von Aus- und Einbuch-
tungen der Kurvenziige. Damit ist klar: Schiebereiche wvon
Abwehrflugkdérpern missen stets gegen eine sehr spezifische Bedrohung
(TBM) gerechnet und dementsprechend gewertet werden. Es ist anzuneh-
men, dass eine andere ,Bruchhdhe“ der TBM auch andere &ufere
SchieRbereichsgrenzen, speziell der Form nach bewirken dirfte. Die opti-
male Startdistanz liegt maximal etwa zwischen einer im vorderen Teil
geglatteten SD = 100 Kilometer-Kurve und der Startdistanz = 80 Kilometer-
Kurve.

Daten von AL-HUSSEIN (OE) in Abbildung 4.13 (vgl. Anhang G):

7
7?
7?
7?

Programmwinkel. 38°

Brennzeit: 88,86 s
Schussweite: 600 km
»Torkelflug®, Bruchhohe: 1,3 km

Fir den Einsatz ware demnach abzuleiten:

7

7
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Nur mit SchieBbereichen arbeiten die fUr die ganz spezielle Bdrohung
gerechnet wurden. Man sollte eher spéater schielen und eine geringere Ab-
fanghohe in Kauf nehmen als zu frih abfeuern und keinen Treffer erzielen.
Auf der Basis einer sicheren Treffererwartung (SD = 80 km) ergibt sich eine
geschutzte Flache von etwa 1850 kmz2,



c) PATRIOT PAC3? NO-DONG (OE) in Abbildung 4.14 (vgl. Anhang G)

Es sind die Bereiche fur die Startdistanzen 80 Kilometer, 100 Kilometer,
120 Kilometer und 140 Kilometer ersichtlich.
Ohne Zweifel liegt man bei der Bekdmpfung einer Mittelstrecken-TBM - in
diesem Fall mit einer Schussweite = 1400 Kilometer — mit PAC3 am Limit.
Die mdoglichen SchieRBbereiche sind klein und haben im Fall SD =
80 Kilometer auch ein Loch. Die Ursache fur dieses Loch etwas seitlich der
TBM-Einschlagstelle liegt darin, dass in diesem Seitenabstand ein zu gro-
Rer azimutaler Vorhalt gerechnet wird, der dann, durch die verzdgerte
TBM-Bewegung und der steiler werdenden TBM-Flugbahn kurz vor dem
Einschlag, nicht mehr kompensierbar ist. Abfeuerungspositionen seitlich
naher zur TBM-Einschlagstelle zeigen weniger Vorhalt und damit mehr
Trefferquote. Seitlich von der Einschlagstelle weiter auflerhalb postierte
Feuerstellungen mit héherem Vorhalt kommt aber die l&ngere Flugdauer
bis zur TBM zugute, sodass wieder ein Treffer moglich wird. Die Handha-
bung einer NO-DONG-Abwehr mit PATRIOT PAC3 erfordert ein sehr
prazises ,,Timing“. Eine ,,shoot-look-shoot* -Taktik ist unmadglich, die Ab-
haltehdhen (= Trefferhdhen) sind gering.

Daten von NO-DONG (OE) in Abbildung 4.14 (vgl. Anhang G):

??
?7?
??

Programmwinkel. 37°
Brennzeit: 85,843 s
Schussweite: 1400 km

Fir den Einsatz ware abzuleiten:

??

??

PAC3 ist nur zur Verteidigung von Punktzielen beziehungsweise kleinen
Flachen geeignet.

Bei optimaler Feuerleitung hat der Schutzbereich einen Durchmesser von
nur etwa 40 Kilometer.

Die maximal geschutzte Flache ergibt sich zu etwa 1250 kmz2.
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5. Ausgewéahlte Aspekte der Raketenabwehr

5.1. Trefferanalyse

Die Ausfihrungen dieses Abschnittes behandeln die Frage: Was geschieht
bei einem ,,hit to kill“-Treffer? Es sei aber vorangestellt, dass hier Nuklearge-
fechtsképfe nicht besprochen werden.

5.1.1. Trefferkinematik

Um sich ein Bild der bei einem Treffer zu erwartenden Energieumséatze ma-
chen zu kénnen, wurde auf der Basis der Impuls- und Energieerhaltung ein
einfacher Algorithmus zur Berechnung der Trefferkinetik in das Modell RAAB
implementiert. Die verwendeten Formeln finden sich in Anhang F. Als Grundla-
ge dient die Annahme eines idealen einfachen unelastischen Stol3es. Damit lasst
sich die beim Zusammenstol maximal verfiigbare Energie, fir Deformation und
Erwarmung etc., berechnen. Weiters kann der Treffwinkel 7 bestimmt werden
als der Winkel unter dem der Abwehrflugkdrper die TBM trifft. 7 = 180°
bedeutet einen direkten Frontaltreffer. Mit ? wird der TBM-Ablenkwinkel
bestimmt. Durch den Zusammenstol3 der beiden Flugkdrper erfolgt auf die TBM
bezogen, eine Flugrichtungséanderung. Dies ist der Winkel ? .

Eine weitere wichtige Einschrankung liegt darin, dass der ,,Lethality Enhan-
cer* beim System PATRIOT PAC3 nicht bertcksichtigt wird (wegen vélligem
Datenmangel).

Zur Veranschaulichung der kinematischen Treffverhaltnisse werden die
TBM's SCUD-B (OE) sowie NO-DONG (OE) A durch THAAD beziehungsweise
PATRIOT PAC3 von einer ,Standard-Feuerstellung“ aus bekampft. Diese
»Standard-Feuerstellung® liegt 10 Kilometer hinter der Einschlagstelle der
jeweiligen TBM in direkter Verlangerung der TBM-Schusslinie. Die TBM fliegt
stets auf beziehungsweise Uber der x-Achse von der positiven x-Achsenseite her
zum Koordinatenursprung. Die y-Werte der Flugbahn sind nahezu 0. Die
»Standard-Feuerstellung® hat die Koordinaten x = -10 km; y = 0 km. In Tabelle
5.1 sind einige Daten der jeweiligen Trefferkinematik ersichtlich.

Abwehr SD TBM H Xtr | 20M) ? ? Abl. Vref Vmax
(km) (OE)Vers. (km) (km) ) ) (cm) (m/s) Abw.

(Mach)

PAC3 80 SCUD-B 16,5 252 323 158 0,58 1 902 5,01
PAC3 100 SCUD-B 23,0 31,8 318 160 0,52 1 883 5,16
PAC3 120 NO-DONG 12,4 219 690 162 0,37 2 907 4,81
PAC3 140 NO-DONG 15,3 25,3 746 161 0,34 4 840 4,95
THAAD ([ 300 SCUD-B 82,9 163,9 111 175 0,08 0 1429 8,07
THAAD || 500 NO-DONG 108,1 | 1493 367 154 0,09 0 1888 8,79
THAAD 800 NO-DONG 169,8 252,6 318 147 0,11 0 1551 8,79

Tab. 5.1: Trefferkinematik; Feuerstellung 10Kilometer hinter TBM-Einschlag ? ,,Standard-
Feuerstellung*
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SD Startdistanz der Abwehrflugkdrper

H Treffhohe

Xtr Horizontale Treffdistanz bezogen auf die Feuerstellung

? Maximale verfuigbare Energie bei ideal unelastischem Zusammen-
stoR

? Treffwinkel (= Begegnungswinkel); 180° bedeutet exakter
Frontaltreffer

? Ablenkwinkel der TBM-Flugbahn durch den Treffer

Abl. Zielablage des Abwehrflugkdrpers

VTref Geschwindigkeit des Abwehrflugkorpers beim Treffer

Vmax Abw Maximale Geschwindigkeit des Abwehrflugkérpers: Achtung: Gilt

fur gesamten Abwehrkorperflugweg, nicht fur den Treffer!

Diskussion der Ergebnisse aus Tabelle 5.1

7

NN

108

Nicht zum unmittelbaren Treffer geh6rend werden dennoch hier V .. apw -
Werte angegeben.

Die maximal erreichte Geschwindigkeit der Abwehrflugkorper entspricht
den Literaturangaben. Fur PATRIOT PAC3 wird in [4] ein Wert von funf
Mach genannt und gemaf [18] soll THAAD einen Hdéchstwert von etwa
2600 m/s erreichen. Die in Tabelle 5.1 ausgewiesenen 8,79 Mach entspre-
chen 2593 m/s. Fur den Bekampfungsfall THAAD ? SCUD-B (OE) muss
mittels ,,Energiemanagement* (niederere Flugbahn) die Geschwindigkeit
reduziert werden.

Der Wert V. ist fir die Bekdampfung von TBM mit konventionellem
Gefechtskopf relevant und wird in Abschnitt 5.1.2. nédher erlautert.

Die Ablagen sind vernachlassigbar klein.

Aus den Treffwinkeln 7 sind, wie hier nicht anders erwartbar, mehr oder
weniger frontale Treffer ersichtlich.

Die TBM-Ablenkwinkel ? fallen extrem klein (vernachlassigbar klein) aus.
Dies ist plausibel, wenn neben den Geschwindigkeiten auch die Massen-
verhéltnisse der beiden StoBpartner betrachtet werden. PAC3 fliegt mit
einer Leermasse von etwa 116 Kilogramm:; das Kill Vehicle von THAAD hat
eine Masse je nach Resttreibstoffmenge der Querschubanlage von etwa
30 Kilogramm bis 40 Kilogramm. Dem steht eine Masse zum Treffzeitpunkt
der SCUD-B (OE) von etwa 2530 Kilogramm und der NO-DONG (OE) A
von etwa 4770 Kilogramm als Integralflugkdrper (Treffersituation far
THAAD) beziehungsweise des NO-DONG (OE) A Wiedereintrittskorpers
von etwa 1938 Kilogramm (Treffersituation PAC3) entgegen.

Die beim Treffer maximal verfligbare Energie 7 zeigt eine Uberraschend
breite Streuung (111 MJ bis 746 MJ). Sicher wird ein Teil der Energie fir
mechanische Deformationen verbraucht. Ob der Rest ausreicht, chemische
oder bakteriologische Gefechtskdpfe zu vernichten, wird in Abschnitt 5.1.2.
untersucht.



?? Trefferhdhen und horizontale Trefferdistanzen entsprechen den Erwartun-
gen beziehungsweise den spérlichen Informationen. So werden etwa von
der GRUPPE RUSTUNG/SCHWEIZ nach [28] Wirkradien (= horizontale
Treffdistanz) fur PATRIOT PAC3 von etwa 20 Kilometer und fiur THAAD
von etwa 150 Kilometer angegeben. Die X;-Werte in Tabelle 5.1 stttzen
diese Annahmen, wenngleich unter optimalen Bdingungen fir THAAD
(z.B. SD = 800 km) deutlich hohere Distanzen erzielbar sind. Nach JANE'S
[29] sind Trefferhéhen mit THAAD von Uber 150 Kilometer und Treffdis-
tanzen von mehr als 200 Kilometer moglich.

5.1.2. Trefferwirkung

5.1.2.1. Allgemeine Trefferwirkung

Gemass einem Fact Sheet aus [7] entstehen bei der Kollision Triimmer, Split-
ter, Staub und Gas. Der Energieumsatz der Kollision bewirkt auch Wéarme, die
den Staub und das Gas so stark anregen, dass eine Leuchterscheinung (wie eine
Stichflamme) fir extrem kurze Zeit wahrnehmbar ist. Es wird hierorts ange-
nommen, dass dies vor allem im Infrarotbereich detektierbar ist. Die
Bruchstticke, Splitter und der Staub tauchen in weiterer Folge in die Erdatmo-
sphére und sollen teilweise (Staub, Splitter) wie Meteore verglihen. Diese
Trefferwirkung wurde offensichtlich bei den bisherigen Testschiissen beobach-
tet, wie dies die Bilder in Abbildung 5.1 zeigen.
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Missile Kill
Abb. 5.1: Bildersequenz des ersten erfolgreichen Treffers von THAAD vom 10.6.1999
(Testflug Nr. 10)

Anmerkungen:
?? Die bisher beobachteten Treffer wurden gegen inerte Ziel-TBM's durchge-

fuhrt, sodass experimentelle Trefferwirkungen gegen TBM's mit scharfem
Gefechtskopf (konventionell, BC-Waffe) noch nicht vorliegen.

?? In verkleinertem MaRstab wurden ,.hit to Kill“ Treffer experimentell mit
Gaskanonen im Labor untersucht. Leider gibt es dartber hierorts noch kei-
ne Daten.

5.1.2.2. Trefferwirkung gegen konventionelle TBM-Gefechtskopfe

Als angreifende TBM wird eine SCUD-B (OE) beziehungsweise eine NO-
DONG (OE) A mit konventiondlem Gefechtskopf angenommen. Es soll
abgeschéatzt werden, ob durch die Kollision der Abwehrflugkérper THAAD
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(Kill Vehicle) beziehungsweise PATRIOT PAC3 der Sprengstoff im TBM-
Gefechtskopf ausgel6st, also zur Explosion gebracht werden kann. Damit ware
die dcherste Zerstérung der TBM gewahrleistet. Die Schatzung beruht auf
folgenden Annahmen:

?7?

??

Als Sprengstoff im TBM-Gefechtskopf wird COMPOSIT B, ein Gemisch aus
HEXOGEN und TNT gewahlt.

Die jeweiligen Abwehrflugkérper werden im Moment des Aufpralls in
Teile zerlegt, wobei angenommen wird [32], dass Trimmer mit mindestens
etwa 1cm Durchmesser den ersten Aufprall tGberstehen und als ,,wirksame*
Partikel auf den Sprengstoff der TBM einwirken kdénnen. Massivere Be-
standteile der Abwehrflugkdérper wéren etwa die Thermalbatterie
beziehungsweise Teile davon.

Anmerkung:

Beim AbnahmeschieRen der IFAL-MISTRAL am TUPL ALLENTSTEIG
1994 wurde durch AWT/WM eine ,,Trimmeranalyse® durchgefihrt. Da-
bei hat sich etwa die Thermalbatterie als mechanisch hoch resistent
erwiesen.

Es wird vom sogenannten Held'schen 24 7 kriterium @usgegangen [31]. Es gilt
v2d ? kongt Mit:

Vv Geschossgeschwindigkeit

d Geschossdurchmesser

konst  Fur jeden Sprengstoff charakteristische Konstante

Wenn fur ein Projektil 247 kong VOrliegt, wird durch den Einschlag des

Geschosses in den Sprengstoff dieser zur Explosion gebracht. Far
COMPOSIT B erhélt man nach [31]

konst ?15750m° / &

Far die Geschwindigkeit V zum Zeitpunkt des Treffens wird ein konserva-
tiver Ansatz mit V gleich der Geschwindigkeit des Abwehrflugkorpers im
Moment des Treffens gewahlt. In der Praxis ist die Begegnungsgeschwin-
digkeit TBM-Abwehrflugkdrper meist (bei frontaler Begegnung) viel hoéher.
Es soll aber auf den schlechtesten Fall Ricksicht genommen werden, wenn
der Abwehrflugkorper die TBM seitlich trifft. Dies liegt dann vor, wenn die
Bekampfung an den seitlichen AuBengrenzen des SchielRbereichs erfolgen
muss. Aus der Heldformel fur COMPOSIT B

v2d?15750m° / s*

kann fur den angenommenen ,, Trimmerdurchmesser von einem Zenti-
meter eine Grenzgeschwindigkeit Vg zu

v ? 1255m/ s
errechnet werden.
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Ubersteigt die Geschwindigkeit des Abwehrflugkérpers zum Zeitpunkt des
Treffers diesen Wert, kann angenommen werden, dass der Sprengstoff der TBM

zlindet und eine véllige Zerstérung der Rakete bewirkt. Werden die Vi, -Werte

in Tabelle 5.1 mit v, ? 1255m/ s verglichen, ist schnell ersichtlich, dass
& THAAD mit Vi, > Vg keinen Gefechtskopf benoétigt.

&= PATRIOT PAC3 mit Vi, 4 < Vg Uber einen ,Lethality Enhancer ver-
fugen muss!

Anmerkung:
Urspringlich wurde der PAC3-Flugkodrper als Technologietrager ERINT,

ohne Gefechtskopf konzipiert [15]. Erst spatere Untersuchungen fuhrten zum —
wie oben auch ersichtlich— notwendigen Einbau des ,,Lethality Enhancers*.

Abschliefend muss noch darauf verwiesen werden, dass der Einbau von
mechanischen SchutzmaBnahmen im TBM-Gefechtskopf nicht ausgeschlossen
werden kann. Es ist hierorts zum Beispiel unklar wie sich etwa Hohlraume in
der AuBenhille des Gefechtskopfes kombiniert mit ,,Keflarmatten* auf die
Kollision auswirken wirden. Die oben angefiihrten Uberlegungen — mit Vg —
sind daher primér auf eine einfache klassische TBM-Gefechtskopfbauweise
anwendbar.

Es gibt aber fur THAAD Treffsituationen (H6hen Uber etwa 200 km) bei
denen Vi 4 < Vg ist. Die Auslésung eines konventionellen Gefechtskopfes ist

dann fraglich.

5.1.2.3. Trefferwirkung gegen TBM-Gefechtskdpfe fur chemische
Kriegsfuhrung

Da nicht das gesamte Spektrum der Moglichkeiten in der chemischen
Kriegsfuhrung abgehandelt werden kann, wird hier exemplarisch eine TBM mit
C-Gefechtskopf aus 500 Kilogramm SARIN (alternative Bezeichnung GB)
untersucht. Die folgenden Uberlegungen sind als ganz grobe Né&herungen zu
verstehen, um GréRenordnungen und mogliche physikalisch-chemische
Prozesse zumindest ansatzweise abschétzen zu kénnen. Der Einfachheit halber
wird der Gefechtskopf als Einzelgefechtskopf und nicht aus Submunitionen
aufgebaut, gedacht. Es wird eine Temperatur des Sarins zum Zeitpunkt des
Treffers von T ? 300 K angenommen.

Die optimale Trefferwirkung wiirde vorliegen, wenn alles SARIN durch die
Kollision so stark erhitzt werden wirde, dass eine chemische Zersetzung in
ungeféhrliche Folgeprodukte mdglich waére.

Chemisch physikalische Eckdaten zu SARIN nach [33]:

Summenformel: C,H,,FQ,P

Schmelzpunkt: -57°C = 216 K
Siedepunkt: 147°C = 420 K
Beginn der Pyrolyse: 49°C = 322 K
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Anmerkung:
Uber 49°C beginnt sich SARIN durch die Warme zu zersetzen; allerdings

nur sehr langsam.

Nach 0,3 Sekunden bei T ?1000K wird SARIN zu 99,996 Prozent zersetzt
[34].

Um SARIN rasch zu zersetzen, wére demnach eine Temperatur von 1000K
anzustreben. In Anhang F, Kapitel 2, werden die Abschatzungen zur Berech-
nung des Energiebedarfs dargestellt, um 1Kilogramm fllssiges SARIN von
300K auf Sarindampf mit 1000K zu erhitzen. Es ist dafiir eine Energie von
etwa 1432kJ / kg erforderlich. Bei 500 Kilogramm SARIN benétigt man daher
eine Energie E von mindestens:

E?716MJ

Wird dieser Energiewert E mit den maximal verfiigbaren Energien ?in Tab. 5.1

verglichen, fallt auf:

?? Mit THAAD erreicht man nie das erforderliche Energieniveau, bestenfalls
die Halfte.

?? FuUr den PAC3-Flugkdrper — ohne Berlicksichtigung des ,,Lethality Enhan-
cers* — ware eine vollstandige Vernichtung des SARINS nur dann maéglich,
wenn es sich an Bord einer Mittelstrecken-TBM befindet. In diesem Fall
wird aber auf die kinematische ,,Grenzlage®, siehe SchieBbereiche PACS3,
Kapitel 4.2.5., hingewiesen.

?? Es muss ferner berlcksichtigt werden, dass in 7 auch jene Energieanteile
enthalten sein mussen, die zur mechanischen Zertrimmerung und Defor-
mation sowie zur Splitter- und Staubbildung erforderlich sind. Dies
bedeutet einige Prozente Abzug von 7.

?? Wegen der relativ frontalen Begegnungsgeometrie (relativ hohe Werte von
Z) liegen ohnehin ,,energiereiche” Kollisionen vor.

Die Schlussfolgerung dieser Abschatzung besagt also, dass in der Praxis mit
einer vollstandigen Vernichtung des chemischen Kampfstoffes, also der
Zerlegung in unschadliche Folgeprodukte, so er in dieser Menge anfallt, durch
einen ,,hit to kill*“-Treffer nicht a priori zu rechnen ist.

Was ist bei nicht vollstandiger Umsetzung zu erwarten?

Die nachfolgende Darstellung wurde gemeinschaftlich mit Herrn Dipl.Ing.
Wimmer, vom AWT/MCP, erarbeitet [35].

Im Hoéhenbereich von 11 Kilometer bis Uber 175 Kilometer schwankt die
Temperatur zwischen 197 K und 282 K. Die Schmelztemperatur von SARIN
betragt 216 K. Ein Teil des nicht zersetzten SARINS wird gegebenenfalls zu
kleinen Partikeln erstarren. Die Geschwindigkeit dieser Partikel nach Betrag
und Richtung ist anféanglich im wesentlichen gleich den Raketenwerten vor
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dem Treffer. Das heil3t, die Festpartikel und/oder Tropfchen jagen auf der
TBM-Bahn den dichteren Atmospharenschichten zu, werden jedoch aufgrund
ihrer geringen Masse und eventuell schlechterer Aerodynamik wesentlich
starker gebremst als ein unbeschadigter Wiedereintrittskérper der TBM. Die
Abbremsung fuhrt zur Erwdrmung und damit zum Schmelzen der Festpartikel
und letztlich zum Verdampfen der Troépfchen, da der Umgebungsdruck
vernachléssigbar gering ist. Der Sarindampf - entstanden beim Treffer selbst
oder letztlich aus den Trépfchen und Partikel — nimmt dadurch ein grofRes
Volumen ein. Dies folgt aus der Naherung Uber die adiabatische Expansion
unter Beachtung des sehr, sehr geringen Druckes und fuhrt zu einer betréachtli-
chen réaumlichen Verteilung. In groBen Hohen sind die Sarinmoleklle der
kosmischen Strahlung, einschlief3lich der hochenergetischen Anteile der
Sonnenstrahlung ausgesetzt. Ein Teil der Molekile kdnnte vielleicht einer
dadurch hervorgerufenen Dissoziation unterliegen. In [33] wird zwar angege-
ben, dass SARIN im Sonnenlicht nicht zerféllt, jedoch ist hierorts unklar, ob sich
diese Aussage nur auf den Bereich der unteren Troposphére bezieht oder
generell gilt. In der unteren Atmosphare fehlen hartere UV-Komponenten des
Sonnenlichts, die aber im Stratospharenbereich vorhanden sind und dort nach
[36] die Dehalogenisierung (Halogonabspaltung) von FCKW bewirken.

Eine Abspaltung des Fluor ware namlich denkbar. Ein weiterer zu beach-
tender Prozess waére die Pyrolyse (ab etwa 322K), also die thermische
Zersetzung der Molekule. Die erforderliche Wéarme ware jetzt durch die
Abbremsung verftigbar. Die Grofienordnungen dieser Abbauprozesse kann bei
AWT derzeit aber nicht abgeschatzt werden.

In tieferen Schichten (Troposphére) kommt es dann vermehrt zu Reaktionen
mit Wasserdampf (Hydrolyse). Aus der Strukturformel fir SARIN ist die
Hydrolyse in zwei Schritten ableitbar. Dabei entsteht neben dem Molekilrest
noch Flusssaure und Isopropanol.

Weitreichende atmospharische Hohenstromungen (Jet-Streams) tragen zu
einer weiteren Verteilung/Verdinnung bei. Durch die Abbremsungen und
weitraumigen Verteilungen steigt die Aufenthaltsdauer der Sarinmolekule in
den hohen Atmospharenschichten, sodass einerseits Zerlegungen nach den o.g.
Prozessen stattfinden kénnen und andererseits eine relativ dauerhafte Einbin-
dung der Restmolekille und Folgeprodukte in die Chemie der oberen
Atmosphéare mdglich erscheint. Das heil3t, eventuelle Teilnahme an den
Ozonabbauprozessen @hnlich den FCKW und zwar uber die Flusssaure HF.

Schlussfolgerung:

Eine Kontamination an der Erdoberflache in einem gesundheitsgefahrden-
den Ausmald durfte bei Treffern in groen Héhen eher unwahrscheinlich sein.
Bei Treffern in niedrigeren H6hen (Troposphare) ist die zu erwartende Vertei-
lung durch den hoheren Druck und, je nach H6he, dem Fehlen von
atmospharischen Strémungen geringer, und eine Gefdhrdung an der Erdober-
flache erscheint theoretisch moglich zu sein.
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5.1.2.4. Trefferwirkung gegen TBM-Gefechtsképfe fiur biologische
Kriegsfuhrung

Gefechtskdpfe zur biologischen Kriegsfiuhrung kénnen Viren oder Bakterien
in wassriger Loésung oder gefriergetrocknet enthalten. Als Untersuchungsbei-
spiel wird einfachheitshalber ein Einzelgefechtskopf mit 500 Kilogramm
ANTRAX gewahlt. ANTRAX (Bacillus anthracis, Milzbrand) ist ein sporenbil-
dendes Bakterium.

Die Bakterien werden in einer Nahrldsung geziichtet. Wenn die Nahrstoffe
zu Ende gehen, bilden die Bakterien Sporen. Der Sporenzustand ist ein ,,Uber-
lebenszustand®, der es ihnen ermdoglicht extreme Hitze, Durre und andere
»harte” Bedingungen zu Uberstehen. Dadurch sind die Milzbrandbakterien
geeignet, die Belastungen im Einsatz als Waffe (extreme Beschleunigungen,
Hitze bei der Zindung des Gefechtskopfes zur Verteilung der Bakterien, etc.)
zu Uberstehen. Eingeatmet entwickeln sie sich in der Lunge wieder zu ,,richti-
gen*“ Bakterien und vermehren sich bei Ausbildung des entsprechenden
Krankheitsbildes am betroffenen Menschen.

Maoglichkeiten zur Vernichtung der Bakterien:

?? Als Sporen sind sie empfindlich fur UV-Licht bei 260-300 nm. Mit derarti-
gem UV-Licht wird im Labor desinfiziert. UV-Licht ist auch im Sonnenlicht
in grolRen Hohen enthalten. Es gibt aber Mdglichkeiten den Sporen quasi
genetisch einen ,,Sonnenschutz* zu verpassen, der die Zerstérwirkung des
UV-Lichtes dann drastisch reduziert. Neben der richtigen Wellenlange des
UV-Lichts ist letztlich die von den Sporen aufgenommene Dosis entschei-
dend, ob eine hinreichende Eliminierung eintritt. Der Vernichtungs-
mechanismus besteht darin, gentigend oft die DNA-Struktur zu zerstdren.

?? Inwassriger Losung erfolgt die Vernichtung durch Erhitzen auf zirka 200°C
(~ 473 K).

Fur die Raketenabwehr bedeutet dies:

?? Treffer in groBen Hohen — exatmosphdarisch — bieten die Mdoglichkeit der
Vernichtung der Sporen durch das UV-Licht (Ausnahme: Sonnenschutz).
Fuar den Fall eines Gefechtskopfes mit Submunition mussten aber alle Sub-
munitionen durch die Kollision ,,gedffnet” werden!

?? Eine Vernichtung von wassriger Losung (Verdampfen auf 473 K) scheidet
als vollstandige Zerstérmethode aus, da bei Wasser eine sehr hohe Ver-
dampfungswarme (? ~ 2300ki/kg; bei 500 kg ? 1150 MJ) aufzubringen
waére, die gemall 7-Werten in Tabelle 5.1 nicht verfugbar ist. Verteilt sich
durch die Kollision bedingt die wéssrige Losung in feinste Tropfchen, kann
der UV-Mechanismus jedoch wieder zur Geltung kommen.

Anmerkung:
Wasser schirmt UV-Licht recht gut ab, daher muss eine Feinzerstaubung
stattfinden!
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In jedem Fall, ob in Sporenform oder aus einer wassrigen Lésung heraus,
sedimentieren die Bakterien, das heiflt sie kommen nach einer hierorts nicht
bekannten Zeit an der Erdoberflache an. Ob sie dann noch leben, ist shwer
einzuschéatzen.

Ferner muss bedacht werden, dass zum Auslésen von Milzbrand einige
Tausend (zwischen 2000-10 000) Bakterien vom Korper eines Menschen
aufgenommen werden mussen. Die Verteilung (Verdinnung) durch atmospha-
rische  Strémungen  reduziert aber die  Wahrscheinlichkeit  hoher
erdoberflachenbezogener Bakteriendichten.

Schlussfolgerung:

Ein Treffer in groBen Héhen (THAAD -Treffer) bietet daher nach vorsichtiger
Schatzung der Lage hohe Chancen, dass es zu keinen gesundheitlichen Aus-
wirkungen kommt. Wie sich Treffer gegen B-Gefechtskdpfe in niederen Héhen
(PAC3-Treffer) auswirken, lasst sich leider hierorts derzeit nicht gut einschat-
zen. Ein solcher Treffer liegt bereits unter der UV-absorbierenden Ozonschicht.

5.2. GegenmalRnahmen

Die moglichen MaBnahmen die ein mit TBM's angreifender Gegner zum
Unterlaufen einer Raketenabwehr besitzt, sind methodisch sehr vielfaltig und
letzten Endes ist der Phantasie nur die Grenze der Physik gesetzt. Exemplarisch
werden einige Mdglichkeiten, meist nur qualitativ, kurz diskutiert.

5.2.1. Sattigung mit Submunitionen
Dabei startet eine (1Sttick) TBM-Rakete und setzt, etwa nach Brennschluss,

mehrere gleichartige Submunitionen aus. Dabei stellen sich flr die Abwehr

primar zwei Aufgaben:

?? Die Sensoren, speziell von SBIRS-Low, niissen dieses Faktum erkennen!
SBIRS-High detektiert schlieBlich, in diesem Beispiel, den Start einer
(1 Stiick) Rakete. GemaR den Ausfiihrungen in Anhang B, Kapitel 2.2. ist
dies mdglich, wenngleich man technologisch im Grenzbereich arbeitet.

?? Jede Submunition ist in Folge mit Abwehrraketen zu bekdmpfen. Wie in
Kapitel 5.4 noch erlautert wird, sollten pro Angreifer mehrere Abwehrrake-
ten verwendet werden, um die Treffwahrscheinlichkeit gentigend hoch zu
halten. Dies wird dann sehr aufwendig und teuer. Die Angaben zur ,,Single
Shot Kill Propability* von THAAD schwanken zwischen 0,7 in [28] und 0,9
in [30]. Es ist derzeit hierorts nicht bekannt, wie viele Abwehrflugkéorper,
speziell THAAD, gleichzeitig in einem engen Korridor an einen anfliegen-
den ,,Cluster* von Submunitionen, rein technisch, zu fihren imstande ist.

Schlussfolgerung:

Da jede Submunition gleich wichtig ist, kann mit Abwehrraketen wahr-
scheinlich nur versucht werden ihre Anzahl zu reduzieren und damit den
Schaden im Zielgebiet der TBM geringer zu halten. Das gegnerische Vernich-
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tungspotential in Form von Submunitionen wird durch die hier diskutierten
Abwehrraketen verringert, aber nicht zerstdrt. Um in effizienter Weise einen
derartigen Sattigungsangriff abzuwehren, wird ein luft- oder satellitengestitz-
ter Hochleistungslaser unverzichtbar da derartige Gerate in der Lage sein sollen
rasch von Ziel zu Ziel wirken zu kénnen.

5.2.2. Einsatz von Tauschkoérpern

Bei technisch guten Tauschkorpern darf es keinen mit den Sensoren der
Raketenabwehr erkennbaren Unterschied zum scharfen Gefechtskopf geben.
Dies bedeutet gleiche Signatur (fuir IR und Radar) sowie gleiche dul3ere Form
und gleiche Massen und Massenverteilungen (Tragheitsmomente). Diese
Bedingungen garantieren gleiches Flugverhalten. Fur die Abwehr wiederholt
sich die Aufgabenstellung und die Schlussfolgerungen wie unter 5.2.1. Der
Vorteil fir den Angreifer liegt in einer billigeren Lésung — speziell bei Nuklear-
gefechtsképfen — zum Unterlaufen einer Abwehr unter Inkaufhahme von
Wirkungsverlusten im Zielgebiet im Vergleich zur Sattigung mit gleichartigen
Submunitionen. Sollten die Attrappen vom scharfen Gefechtskopf unterscheid-
bar sein, ist hierorts letztlich mit einer erfolgreichen Abwehr des scharfen
Gefechtskopfes zu rechnen.

5.2.3. Signaturveranderungen

5.2.3.1. Radarsignatur

Es gibt heute schon Entwicklungen den Radarquerschnitt von Wiederein-
trittskérpern (= Gefechtskdpfen) zu reduzieren. Dies kann durch bauliche
Malinahmen betreffend die dufiere Form — so dies aerodynamisch machbar ist —
geschehen, wie auch durch die Verwendung spezieller Materialien (RAM ?
Radar Absorbing Material). Fiur Anwender Kklassischer TBM-Gefechtskdpfe
kdonnte in Zukunft die Madglichkeit bestehen, spezielle Laminatanstriche
aufzubringen, wie sie bei Kampfflugzeugen zur Radarsignaturreduktion
erprobt werden. Damit sind Reduktionen des Radarquerschnittes auf
10 Prozent bis 20 Prozent des urspriinglichen Wertes nach [37], beziehungswei -
se [38], moglich. Die Anstriche wirken aber nur in einzelnen Frequenzbandern,
zum Beispiel bei Kampfflugzeugen im X-Band. Dieses Frequenzband wird aber
auch vom THAAD-Bodenradar verwendet! Ein Gefuhl fur die daraus resultie-
renden Einbuflen der Radardetektionsreichweite vermittelt Tabelle Bl in
Anhang B.

Ein weiteres Feld der Radarstérung waren in ,,Attrappen® oder den echten
TBM-Gefechtskopfen mitfliegende aktive Radarstorer, die das Suchkopfradar
von PATRIOT PAC3 und die Bodenradare stéren konnten. Aktive Radarstorer
tauschen dem Bodenradar falsche Ortspositionen fur die TBM-Gefechtsképfe
vor. Zum Beispiel wird der Gefechtskopf als der Abwehrstellung schon viel
naher vorgespielt, sodass die Abwehrflugkdrper zu frih starten und einem
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falschen, fiktiven Ziel zufliegen. Haben die Abwehrflugkdrper diesen Punkt
erreicht, sind sie kinematisch nicht mehr in der Lage die echten Gefechtskdpfe
zu bekampfen.

5.2.3.2. IR-Signatur

Die Aufgabenstellung besteht meist in der Reduktion der IR-Abstrahlung.
Damit soll der Kontrast zum kalten Weltall reduziert werden beziehungsweise
die Signatur gegen einen strahlungsmafig ,,bunten* Hintergrund der Erde
verstecken. Bedeutung hat dies im Fall der Detektion und Verfolgung durch die
,Brilliant Eye“-Satelliten sowie fur die Endanflugphase von THAAD mit ihrem
IR-Suchkopf. Abschatzungen mit dem Modell RAAB zeigen speziell bei den
Kurzstreckensystemen wie SCUD-B (OE), dass auch ohne spezielle IR-
Reduktion ein Auffassen erst zwei bis drei Sekunden vor der Kollision mdglich
ist. Zu spéates Auffassen kann einen ,,hit to kill“-Treffer verhindern.

Die Mdglichkeiten der IR-Signaturreduktion liegen etwa in doppelwandigen
AuBenhllen der Gefechtskdpfe in die zum Beispiel vor dem Start flUssiger
Stickstoff geftllt wird und/oder in absprengbaren AuRenhillen. Die aerody-
namische Aufheizung beim Flug durch die dichteren unteren Atmosphéaren-
schichten wird von den AuBenhillen aufgenommen. Ist die TBM dann in
groBen Hoéhen, werden die ,,heiBen* AuBenhillen abgestoRen.

Eine andere Mdglichkeit den IR -Detektor von THAAD zu stéren, besteht in
seiner Blendung. Dafur stehen 2 Méglichkeiten zur Verfigung:

a) Eine High-Tech-Losung, die mit einem Laser den THAAD-Suchkopf
beleuchtet und dabei den Detektor physisch zerstort. Dies setzt aber ein
aufwendiges System zur Erfassung der Abwehrrakete und zum
Ausrichten des Lasers voraus. Ob Uberhaupt und wenn dann wann TBM's
dazu in der Lage sind, kann derzeit nicht gesagt werden.

b) Wenn es die geografischen, politischen und zeitlichen Mdglichkeiten
erlauben, kann versucht werden, zu einer bestimmten Jahres- und
Tageszeit die TBM zu schiel3en, um die Sonne als Hintergrund und damit
zum Uberstrahlen der TBM zu benutzen. Diese Stérung funktioniert im
wesentlichen auf der Nordhalbkugel nur bei Angriffen aus der
Hauptrichtung Std. In das Modell RAAB ist die Mdglichkeit eingebaut mit
der Sonne den THAAD-Suchkopf zu stéren und die Grenzen dieser
Storungsmaoglichkeit zu ermitteln. Folgendes Beispiel wurde gerechnet.

Als TBM wird eine NO-DONG (OE) A mit Schussweite 1400 Kilometer ge-
wahlt. THAAD-Feuerstellungen seitlich von der Einschlagstelle der TBM bis
etwa 40 Kilometer entfernt, werden untersucht. Der kritische Winkel zwischen
der Suchkopfachse und der Sonne wird in Analogie zu IR-FIA-Raketen, mit 10°
angesetzt. Die Sonnenmaximalerhéhungen (Elevation, Winkel der Sonnenposi-
tion) fur 48° nordlicher Breite liegen im Winter (21.12.) bei 18,5° und im
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Sommer (21.6.) bei 65,5°. Mit RAAB werden als Beispiele Sonnenelevationen
von 30° und 40° gerechnet. Als Abfeuerungsentfernungen werden
800 Kilometer und 600 Kilometer untersucht. Dabei zeigt sich kein einheitliches
Bild. Von 30 untersuchten Feuerstellungspositionen die ohne Sonnenstérung
saubere Treffer liefern, gibt es mit Sonnenstérung 12 Positionen ohne Treffer-
maoglichkeit. Es ist nicht leicht vorhersehbar, wann ein Fehlschuss zu erwarten
ist. Wenn eine Blendung des Detektors (= keine Zerstérung!) erfolgt, wird der
Flugkdrper mit dem Data Link weitergefuhrt. Entscheidend ist, ob in den
letzten zwei Sekunden (Data Link-Intervall) vor dem Treffer der Suchkopf den
genauen Endanflug mitsteuert oder das hierfir zu ungenaue Data Link. Als
gezielte Stormalnahme ist dieses Verfahren sicher nicht geeignet, doch sollte im
Einsatz der ,,Angriff aus der Sonne* dennoch beachtet werden.

5.2.4. ,,Rettungsziindung*

Bei der sogenannten Rettungsziindung besitzt der TBM-Gefechtskopf ein
Flugkodrperwarngerat, das den Anflug eines Abwehrflugkdrpers registriert.
Naht ein Abwehrflugkdrper, wird sofort der TBM-Gefechtskopf gezlindet.
Damit soll wenigstens ein Teil des Zerstdérungspotentials fir den Gegner
spirbar werden. Dies gilt speziell bei A-, B-und C-Gefechtsképfen. Allerdings
ist dieses Vorgehen nur gegen kurzreichweitige Abwehrflugkérper wirksam
(z.B. PATRIOT PAC3). Bei einer Abwehr mit THAAD wird die Rettungszin-
dung kaum zum Einsatz kommen, da sie letztlich der Abwehr einen grofen
Dienst erweisen wilrde.

5.3. Abwehrflugkoérper-Fehlverhalten

Hier sollen einige ausgewahlte Auswirkungen untersucht werden, die sich
einstellen kénnen wenn ein Abwehrflugkdrper nicht ordnungsgeman funktio-
niert. Sowohl THAAD als auch PATRIOT PAC3 besitzen eine Selbstzerstor-
einrichtung, die von der Feuerleitstelle ausgeldst werden kann. Die Selbstzer-
storeinrichtung wird ausgel6st, wenn entweder im Zielanflug ein technisches
Problem erkannt oder kein Treffer erzielt wird. DE MARCHI [28] nimmt fur die
Einzelschusstreffwahrscheinlichkeit von THAAD und PAC3 einen Wert von
70 Prozent an. Die Wahrscheinlichkeit eines Versagens der Selbstzerstoreinrich-
tung wird hierorts mit zwei Prozent geschatzt. Daher liegt die
Wahrscheinlichkeit eines Fehlschusses und eines Versagens der Selbstzersto-
rung bei 0,6 Prozent. FUr diesen — sehr wenig wahrscheinlichen — Fall, wird far
THAAD und PAC3 jeweils mit zwei Schuss gepruft, welche Auswirkungen zu
erwarten waren, wenn die Flugbahnen der Abwehrflugkdrper bis zum Boden-
aufschlag weiterverfolgt werden. Bekampft wird eine NO-DONG (OE) A mit
Schussweite 1400 Kilometer. Angefuhrt werden die jeweiligen Feuerstellungs-
positionen, Restmasse my, Aufschlaggeschwindigkeit der Abwehrrakete j,

kinetische Aufschlagenergie E, und Schussweite R 5

119



THAAD-Feuerstellungen (Abfeuerungsentfernung 800 km):

?? 100 km direkt in Verlangerung der TBM-Bahn hinter der Einschlagstelle.
Mit: mp =30,5 kg; va =76 m/s;Ep =88 kJ; R =480 km

?? 100 km vor der TBM-Einschlagstelle und 300 km seitlich
Mit: mp =30,0 kg; va =157 m/s; Ep =370 kJ; Ry =474 km

PATRIOT PAC3 Feuerstellungen (Abfeuerungsentfernung 120 km)
?? Direkt bei der TBM-Einschlagstelle

Mit: mp =116,1 Kg; va =297 m/s; Ep =5,12 MJ; Rp =121 km
?? 15 km seitlich der TBM-Einschlagstelle

Mit: mp =116,1 kg; vo =299 m/s; Ep =5,19 MJ;Rp =77 km

Bei PAC3 wird der ,,Lethality Enhancer nicht in Betracht gezogen. Eine
Berechnung der Flugbahn des abgetrennten Boosters der THAAD-Rakete
wurde nicht durchgefiihrt. Die Masse des leeren Boosters ist zwar etwa das
Doppelte der des Kill Vehicles, jedoch ist die Aerodynamik wesentlich schlech-
ter, sodass mit kirzeren Flugbahnen zu rechnen ist. Um die kinetischen
Aufschlagenergien ,vorstellbar“ darzulegen, kann mit den Energien beim
Anprall eines Autos an einen festen Pfeiler verglichen werden. Mit einer
Automasse von 1000 Kilogramm ergibt sich

v (km7h) E (KJ)
50 96
80 247
100 386

Tab. 5.2: Kinetische Aufprallenergie eines 1000 Kilogramm-Autos auf ein festes Hindernis
(z.B. Pfeiler)

Aus Tabelle 5.2 ist ersichtlich, dass die kinetische Auswirkung des Boden-
aufschlages des Kill Vehicles von THAAD etwa dem Zerstérungspotential eines
mit 100 km/h anprallenden Autos entspricht. Das heil3t, es sind ,,nur* Kklein-
rdumige, mechanische Zerstérungen zu erwarten.

Sehr viel gefahrlicher ist der Bodenaufschlag von PAC3-Flugkdrpern. Aus
den Abbildungen 5.2 (vgl. Anhang G) und 5.3 (vgl. Anhang G) sind die ,,x-z*-
beziehungsweise ,,x-y“-Darstellungen der Abfanglagen erkennbar. Die gelben
Punkte markieren zwar Treffer, es wurde aber angenommen, der Flug der
Abwehrraketen ght bis zu ihrem Bodenaufschlag weiter. Die in den beiden
Abbildungen angegebene Zeit entspricht der Zeit vom Start der TBM (rot, links
beginnend) bis zum Bodenaufschlag des letzten noch fliegenden Abwehrflug-
kdrpers (blau). In Abbildung 5.2 (vgl. Anhang G) fliegen die Abwehrflugkorper
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von rechts nach links, in Abbildung 5.3 (vgl. Anhang G) von rechts, bezie-
hungsweise von ,,0ben*“ nach links beziehungsweise ,,hinunter*.

Die ziffern jeweils links unten in den Abbildungen 5.2 (vgl. Anhang G) und
5.3 (vgl. Anhang G) sind Statusindikatoren. Die 3 bezieht sich auf die TBM und
bedeutet, dass zum Schluss der separierte Gefechtskopfteil (Separation beim
grunen Kreuz) gerechnet wurde. Mit 6 wird der Bodenaufschlag der Abwehr-
flugkorper angezeigt. Speziell bei den THAAD-KIll Vehicle Flugbahnen ist der
nahezu senkrechte Niedergang auf die Erdoberflache infolge der geringen
Masse und der hohen Luftdichten im letzten Flugabschnitt ersichtlich. Es muss
bei THAAD mit Flugweiten von fast 500 Kilometer und bei PATRIOT PAC3 mit
Uber 100 Kilometer (bis moglicherweise 150 km) gerechnet werden.

5.4. Schutz Osterreichs; ein Fallbe ispiel

Um sich eine praktische Vorstellung Uber die Schutzwirkung der Raketen-
abwehr machen zu kénnen, wird die Abwehr eines einfachen TBM-Angriffes
auf Osterreich simuliert. Die folgenden Uberlegungen sind nicht als taktische
Vorwegnahme von Einsatz-Dispositiven oder Einsatzgrundsétzen zu verstehen,
sondern dienen lediglich der Visualisierung der technischen Gegebenheiten
einer Raketenabwehr in vertrauter geografischer Umgebung.

5.4.1. Die Annahmen zum Fallbeispiel

5.4.1.1. Der Angriff

Es wird ein Angriff aus der Richtung Stdost mit einer NO-DONG (OE) A
mit Schussweite 1415 Kilometer angenommen, fur die bereits SchieBbereiche im
Bericht gerechnet wurden. Fur jedes Angriffsziel wird der Einfachheit halber
stets der gleiche TBM-Flug gewahlt, das heif3t exakt betrachtet starten die TBM's
je nach Ziel an einem etwas anderen Ort.

Der Angriff erfolgt aus dem Raum westlicher Turkei (Izmir) beziehungswei -
se der ostlichen Agais.

Es wird nur der Anflug von jeweils 1 Stiick TBM gerechnet, das heif3t ,,Satti-
gungsangriffe, aber auch sonstige GegenmafBnahmen werden in diesem
Beispiel nicht untersucht. Die einzige Ausnahme dabei bildet der Radarquer-
schnitt. Da AWT/WM keine Berechnungen dartber bezlglich Raketen
beziehungsweise Gefechtskdpfe existieren, wird ein ,,worst-case*-Szenario
angenommen:

?? Die Radarquerschnitte (RCS) fur die Rakete werden einfachheitshalber als
gleich wie fur den Wiedereintrittskorper angenommen.

?? RCS in Achsenrichtung: 0,001 m?
RCS quer zur Raketenachse: 0,01 m2

Als Angriffsziele werden die Stadtzentren von WIEN, GRAZ, LINZ,
SALZBURG und INNSBRUCK gewéhlt.
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5.4.1.2. Die Verteidigung

Unbeschadet des politischen Willens und der finanziellen Méglichkeiten wird
zur Verteidigung angenommen:

Ein Stick THAAD Feuereinheit mit
Ein Stlck Radar, 1 Stiick Feuerleiteinrichtung (Battle Management) und ein
Stiick Startgerat.

Ein Stick PATRIOT Batterie

Gemall Fact Sheet [26] soll eine kiinftige US-PATRIOT-Batterie aus acht
Startgeraten bestehen, wobei zwei bis drei Starter mit PAC3 und die restlichen
Starter mit PAC2 Flugkoérpern zur klassischen Fliegerabwehr ausgestattet sein
sollen. Fur Osterreich wird eine PATRIOT-Batterie mit drei PAC3-Startern
gewahlt. Die Abwehrsysteme arbeiten vorerst mit einer unbegrenzten Flugkor-
permenge. Alle ,Hardware*“-Elemente (Starter, Radar, etc.) werden als
untereinander datenmé&Rig vernetzt gerechnet. Die Verteidigung wird sowohl
mit als auch ohne Voreinweisung durch Satelliten untersucht. Als Satellitensys-
tem wird mit SBIRS gerechnet.

Far die Erfassung der TBM durch SBIRS-High (geostationére Satelliten) wird
angenommen, dass die Wolkendecke im Startgebiet der TBM bei 8 Kilometer
Hohe liegt und die Zeit von der ersten Erkennung der TBM bis zur vollstéandi-
gen Alarmierung der Abwehr 27 Sekunden betragt (geman [28]).

Fur die Zeit zwischen dem TBM-Brennschluss und dem Beginn der Vorein-
weisung durch das System SBIRS-Low (,,Brilliant Eyes“-Satelliten) wird in
Anlehnung an [28] der Wert 40 Sekunden verwendet.

Die Reichweite des THAAD-Radars wird

?? bei Voreinweisung mit 1200 Kilometer gegen RCS = 0,01 m? und

?? ohne Voreinweisung mit 500 Kilometer gegen RCS = 0,01 m? gerechnet. Die
tatséchliche Erfassungsreichweite wird durch den Aspektwinkel des Radars
zur TBM-Achse und dem daraus folgenden RCS bestimmt (Ellipsoidnahe-
rung). Eine Berucksichtigung des Bodenradar-Sehfeldes findet der
Einfachheit halber nicht statt. Eine Sehfeldbegrenzung des THAAD-Radars
wird nicht bertcksichtigt. Bei der Berechnung mit dem Modell RAAB wird
eine ,,shoot-look-shoot“-Feuertaktik verwendet. Zur Bestimmung der Effi-
zienz der ,,shoot-shoot-look“-Taktik wird angenommen, dass die beiden
Abwehrflugkdrper exakt gleichzeitig fliegen, das heiflt die Gesamttreff-
wahrscheinlichkeit wird ,,handisch* im nachhinein bertcksichtigt.

Eine TBM unter funf Kilometer Hohe Uber Grund wird nicht mehr bekampft.

Es gilt folgendes Dispositiv:

?? THAAD-Radar und Feuerleitung: Gr. Speikkogel auf der Koralpe neben
den bestehenden LRU-Einrichtungen
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?? THAAD-Starter: Bei WILDON/Steiermark
?? PATRIOT PACS3 Starter: WIEN/Laaerberg
GRAZ/Liebenau
LINZ/Kleinmiinchen (Traunmindung)

Anmerkung zum PAC3 Dispositiv:

Da nur 3 PAC3 Starter verfligbar sind, aber ein oberer Schirm mit THAAD
als angenommen gilt, wird auf einen PAC3-Cluster verzichtet. Bei einem
Cluster wirden die drei Starter mit teilweise Uberlappenden Schutzbereichen
um 1 Stiick Schutzobjekt (z.B. nur eine Stadt) aufgestellt werden.

Die Position WIEN/Laaerberg schlieBt den Schutz der Raffinerie und des
Flughafens in Schwechat mit ein. Mit der Position LINZ/Kleinminchen ware
neben der Stadt LINZ mit den VOEST-Anlagen auch der Raum bis ENNS
geschutzt.

5.4.1.3. Einsatztaktik

Es werden zwei ,,Feuerregeln* betrachtet:

a) ,shoot-look-shoot*
Ein Stuck Flugkdrper wird abgefeuert, dessen Wirkung beobachtet und
gegebenenfalls ein zweiter Flugkorper abgefeuert. Diese Regel ist ,,kosten-
schonend*.

b) ,,shoot-shoot-look*
Es werden von vornherein zwei Abwehrflugkdrper abgefeuert. Damit ist
die Treffwahrscheinlichkeit hoch, aber auch der Munitionsverbrauch.

5.4.1.4. Schutzwirkung

Die Einzelschusstreff (= kill)Wahrscheinlichkeit fur THAAD und PAC3-
Flugkorper wird nach DE MARCHI [28] mit 0,7 angenommen. Nach JANE'S
[29] sollte fur THAAD ein Wert von 0,9 erreichbar sein. In Anbetracht der
komplexen Aufgabenstellung wird hier der pessimistische Wert 0,7 verwendet.

Ohne TBM-Abwehr wird bei einem Angriff mit einer — im stadtischen Be-
reich erheblichen — Opferzahl gerechnet. DE MARCHI [28] gibt ein Zahlen-
beispiel fur einen C-Angriff (550 kg Einzelgefechtskopf SARIN) auf die Region
ZURICH. Fur den Fall, dass sich 70 Prozent der Bevélkerung in Gebduden und
30 Prozent im Freien aufhalten und keine Vorwarnung zum Aufsuchen von
Schutzraumen (Schutzraume in Osterreich?) vorliegt, wird mit 13 373 Toten
gerechnet (ermittelt mit Modell ESCADAM bei GRUPPE RUSTUNG/
SCHWEIZ).

Das heil3t, ohne Raketenabwehr gibt es unter den oben getroffenen Annah-
men mit den genannten Simulationsmodellen zu 100 Prozent 13 373 Tote. Eine
Treffwahrscheinlichkeit von 70 Prozent besagt, dass zu 30 Prozent die TBM
nicht abgefangen (Leckrate) wird. Die Leckrate ist die Wahrscheinlichkeit, dass
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die angreifende TBM den Abwehrschirm durchbricht. Trotz des Terminus-
.rate” ist die Leckrate keine zeitabhangige GroRe! Wirde man 10 TBM's
hintereinander auf ein Stadtziel schieen, ware in sieben Féllen kein einziges
Todesopfer zu beklagen, in drei Fallen jedoch jeweils 13 373 Tote. Mit anderen
Worten: Bei einem Einzel-TBM-Angriff der geschilderten Art gibt es entweder
keine Opfer oder die in [28] berechnete Zahl von 13 373 Toten. Drei Abwehr-
flugkorper erhdhen die Treffwahrscheinlichkeit auf 97,3 Prozent (bzw. Leckrate
=2,7 %).

Allgemein gilt:

n

p?? 12p.?

i7
mit
P Gesamte Leckrate
P Gesamte Treffwahrscheinlichkeit
P, Treffwahrscheinlichkeit der i-ten Abwehrrakete
n Anzahl der eingesetzten Abwehrflugkérper
I)

Symbol fiir Produkt (Gber alle N Abwehrflugkorper)

Die gesamte Treffwahrscheinlichkeit folgt mit

P 717 PR

5.4.2. Resultate des Fallbeispiels

Die Abbildung 5.4 (vgl. Anhang G; Bekdmpfungsstandorte von THAAD
gegen NO-DONG A OE) enthalt die Relativposition des THAAD-Starters (bei
WILDON/Stmk.) bezlglich der TBM-Angriffsziele (grin markiert). Daraus
folgt die maximal sinnvolle Startdistanz fur INNSBRUCK mit 700 Kilometer
und fur alle anderen Stédteziele mit 800 Kilometer.

FUr PATRIOT PAC3 sind in Abbildung 5.5 (vgl. Anhang G) die Relativposi-
tionen bezuglich der drei Starterstellungen (WIEN, GRAZ, LINZ) eingetragen.
Aus Abbildung 5.5 (vgl. Anhang G) wirde eine maximal sinnvolle Startdistanz
von 100 Kilometer folgen, doch wurde ein Wert von 120 Kilometer gewahlt. Die
Kurven in Abbildung 5.5 (vgl. Anhang G) wurden fir eine maximale Trefferab-
lage von 0,25 m berechnet. Da die NO-DONG A (OE) Uber einen grofieren
Durchmesser als SCUD-B und AL-HUSSEIN verfugt, wird fur das Fallbeispiel
eine groRere Zielablage toleriert. Die Prifung der erhaltenen Zielablagen
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Uberstieg nie 0,3 m und dies ist vertretbar. Der Vorteil der etwas grolieren
Startdistanz liegt in den dadurch erreichbaren groReren Trefferhéhen.

Daten von NO-DONG A (OE) in den Abbildungen 5.4 und 5.5 (vgl. beide
Anhang G):

?? Programmwinkel. 37°

?? Brennzeit: 86s
?? Schussweite: 1415 km
?? Separationshohe: 50 km

Die Detailresultate fir die einzelnen TBM-Angriffsziele werden nachfolgend
tabellarisch dargestellt. Dabei bedeuten:

F Abwehrflugkérper (z.B. THAAD oder PAC3) mit eventueller
vorangestellter Ziffer (z.B. 1. THAAD-Treffer, 2. THAAD-T reffer)

FT Horizontale Treffdistanz bezogen auf die jeweilige Feuerstellung
(km)

Trefferort Ortschaft/Gebiet tiber der der Treffer erfolgt

H, Trefferhohe (km)

te Flugdauer der Abwehrrakete bis zum Treffer (s)

Ve Geschwindigkeit der Abwehrrakete beim Treffer (m/s)

5.4.2.1. WIEN
a) mit Voreinweisung
Radardetektion bei 678 Kilometer von der Koralpe aus.

Fe R «m) | Trefferort | H; km) te © Ve (m/9)
THAAD 255 Paks (H) 186 204 1451
PAC3 17 Schwadf. 20 28 1193
(NO)

Tab. 5.3: WIEN mit VVoreinweisung

b) ohne Voreinweisung
Es ist kein THAAD-Treffer moglich, da durch die spate Radardetektion
(362 km) von der Koralpe aus) eine Abfeuerungsdistanz von maximal etwa
330 km verflgbar ist.
Der mogliche PAC3-Treffer ist gleich wie mit Voreinweisung.
Die Abbildungen 5.6 bis 5.8 (vgl. Anhang G) zeigen die Raketenabwehr fir
Wien mit Voreinweisung.

Abbildung 5.6 (vgl. Anhang G) stellt den gesamten TBM-Flug dar. Die ,,di-
cken* TBM-Flugstrecken signalisieren die erfolgreiche Detektion der TBM
durch das THAAD-Radar. Im aufsteigenden Flugbahnast gibt es eine kurze
Phase, wo aufgrund der raumlichen Lage des Flugkdrpers mit Bezug auf das
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Radar ein hoherer RCS-Wert und damit eine Detektion gegeben ist. Die
Radarposition wird in dieser und den folgenden Flugbahnbildern als kleines
turkises Rechteck mit halbrundem ,,Deckel* symbolisiert. Die gelben Kreise
zeigen an, dass eigentlich Treffer vorliegen. Dennoch werden sowohl die
Abwehrflugkdrper als auch die TBM bis zum TBM-Aufschlag weitergerechnet.
In der Abbildung 5.7 (vgl. Anhang G; z-x-Bild) und der Abbildung 5.8 (vgl.
Anhang G; y-x-Bild) ist die Lage ab 300 Sekunden TBM-Flugzeit dargestellt.

5.4.2.2. GRAZ
a) mit Voreinweisung
Radardetektion 672 km von der Koralpe aus

Fq R (km) Trefferort Hy «m) | te ) | Vex (m7s)
. THAAD 241 75 km westl. Osijek 189 19 1434
(CRO)
2. THAAD 71 Ljutomer 84 64 2003
(SLO)
PAC3 17 Kirchbach 20 28 1197
(Stmk)

Tab. 5.4: GRAZ mit Voreinweisung

b) ohne Voreinweisung
Radardetektion 339 km von der Koralpe aus

Fe Ry km) Trefferort Hy km)| te © | Ve (msy)
1. THAAD 73 Ljutomer 86 66 1997
(SLO)
2. THAAD 11 Bstl. (Stmk) 32 26 2211
WILDON
PAC3 13 Liebenau 6 15 864
(GRAZ)

Tab. 5.5: GRAZ ohne Voreinweisung

Die Abbildung 5.9 (vgl. Anhang G; z-x-Bild) und die Abbildung 5.10 (vgl.
Anhang G; y-x-Bild) zeigen die Raketenabwehr fir GRAZ mit Voreinweisung
ab der TBM-Flugzeit von 300 Sekunden bis zum TBM-Aufschlag.

In Abbildung 5.11 (vgl. Anhang G; z-x-Bild) ist die Situation ohne Vorein-
weisung mit der spateren Radardetektion sowie den niederen Trefferh6hen
ersichtlich.
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5.4.2.3.LINZ
a) mit Voreinweisung
Radardetektion 681 km von der Koralpe aus

Fo | R ®m) Trefferort Hy «m) | te © | Vg (m7s)

THAAD 207 75 km westl. Pecs (H) 240 217 1052
PAC3 7 (OO) sudl. St.Valentin 20 28 1187

Tab. 5.6: LINZ mit Voreinweisung

b) ohne Voreinweisung
Radardetektion 335 km von der Koralpe aus

Fo | Frxm Trefferort Hr my | te o | Vex /9
THAAD 46 Waltersdf. 130 81 1773
(Stmk)
PAC3 17 (O0) sudl. St.Valentin 20 28 1187
Tab. 5.7: LINZ ohne Voreinweisung
5.4.2.4. SALZBURG
a) mit Voreinweisung
Radardetektion 688 km von der Koralpe aus
Fe Frgam | Trefferort | He ooy | e | Vek s
1. THAAD 203 westl. Pakrac 246 222 1000
(CRO)
Tab. 5.8: SALZBURG mit VVoreinweisung
b) ohne Voreinweisung
Radardetektion 329 km von der Koralpe aus
Fe [ (km) Trefferort H; T Ve« /)
1. THAAD 68 Velenje 132 88 1757
(SLO)

Tab. 5.9: SALZBURG ohne Voreinweisung
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5.4.2.5. INNSBRUCK
a) mit Voreinweisung
Radardetektion 710 km von der Koralpe aus

Fo || Frm | Trefferort Hr wm) | tF

Vv
FK (m/s)
THAAD 213 Senj (CRO) 222 204 1194
Tab. 5.10: INNSBRUCK mit Voreinweisung

b) ohne Voreinweisung
Radardetektion 347 km von der Koralpe aus

Es kann kein Treffer erzielt werden, da eine effektive Abfeuerungsdistanz
von 358 Kilometer gemall Abbildung 5.4 (vgl. Anhang G) zu kurz ist. In
Abbildung 5.12 (vgl. Anhang G) ist die Verteidigung von Innsbruck mit
Voreinweisung ersichtlich.

5.4.3. Diskussion der Resultate

Die zentrale Fragestellung gilt dem erreichbaren Schutzniveau. Die Leckrate
(siehe Kap. 5.4.1.4.) bietet sich als quantitatives MaR hieftir an. In der Literatur,
wie zum Beispiel bei ALLGAIER [25] oder DE MARCHI [28] wird eine maxima-
le Leckrate von etwa 2,5-3,0 Prozent als tolerierbar angesetzt. Je kleiner die
Leckrate desto besser. In der Tabelle 5.11 sind fur die zu schitzenden Stadte
mit/ohne Voreinweisung mit shoot-look-shoot und shoot-shoot-look-
Feuertaktik die erreichbaren Schutzniveaus zusammengestellt. Die in Tabelle
5.11 fettgedruckten Zahlenwerte erfillen beziehungsweise unterbieten die nach
der Literatur geforderte maximale Leckrate.

Dabei zeigt sich, dass mit Voreinweisung die Stadte WIEN, GRAZ und
LINZ und ohne Voreinweisung nur GRAZ und LINZ ausreichend geschitzt
werden konnen. Entscheidend hierfir ist der Einsatz von PATRIOT PAC3, da
auller fur GRAZ, durch die raumliche Nahe zur THAAD-Stellung in WILDON
sonst keine zweischichtige Abwehr aufgebaut werden kann. PATRIOT ist daher
nicht bloR ein ,Luckenstopfer”, sondern unverzichtbarer Baustein einer
hinreichend dichten TBM-Abwehr.

Die in Tabelle 5.11 angefuhrten Trefferzahlen missen in der Praxis nicht
erforderlich sein um die TBM-Gefahr zu bannen. Wenn der erste Treffer —
durch THAAD - die TBM hinreichend zerstort (z.B. Freisetzung der Chemika-
lien oder der Bakterien eines BC-Gefechtskopfes in ,,sicherer* Hohe) sind
weitere Schisse (nach dem ,,look*) nicht mehr erforderlich. Dennoch zeigt sich,
dass die im 2. Golfkrieg gepflogene Praxis, auf eine TBM zwei Abwehrflugkor-
per zu schieBen (shoot-shoot-look), die richtige, wenn auch teurere Feuertaktik
ist. Eine weitere Schlussfolgerung des Fallbeispiels ist die des unbedingten
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Erfordernisses in ein Ubergeordnetes Frihwarn- und Voreinweisesystem
eingebunden zu sein.

mit VVoreinweisung Ohne Voreinweisung
Leckrate (%) Leckrate (%)
SSL SLS NT/SLS geschutzter Ort NT/SLS SLS SSL
0,81 9,0 2 WIEN 1 30,0 9,0
0,07 2,1 3 GRAZ 3 2,7 0,07
0,81 9,0 2 LINZ 2 9,0 0,81
9,0 30,0 1 SALZBURG 1 30,0 9,0
9,0 30,0 1 INNSBRUCK 0 100,0 100,0

Tab. 5.11: Erreichbare Schutzniveaus im Fallbeispiel

Erlauterungen:

Mit Voreinweisung Verflgbarkeit der Satellitendaten (SBIRS-High und
SBIRS-Low)

Ohne Voreinweisung Nur das THAAD-Radar ist verfuigbar (rein nationale
Ldsung)

Leckrate Wabhrscheinlichkeit (%), dass die TBM die Abwehr
durchbricht

NT/SLS Anzahl potentiell treffender Abwehrflugkorper bei
SLS-Feuerdoktrin

SLS-Feuerdoktrin Shoot-Look-Shoot; ,,Einzelfeuer*

SSL-Feuerdoktrin Shoot-Shoot-Look; ,,Salvenfeuer mit immer zwei

(2) Abwehrflugkérpern gleichzeitig

Das im Fallbeispiel gerechnete Dispositiv ist in Abbildung 5.13 (vgl. Anhang
G) ersichtlich. Eine nachtragliche grobe Untersuchung hat ergeben, dass die
THAAD-Feuerstellung in der Umgebung von WAIDHOFEN/YBBS mdogli-
cherweise bessere Resultate liefern kdnnte. Dies stellt die Notwendigkeit unter
Beweis, dass derartige Aufgabenstellungen nur unter Zuhilfenahme eines
Computersimulationsmodelles, wie zum Beispiel das Modell RAAB bei
AWT/WM, losbar sind.

Die in den Tabellen 5.3 bis 5.10 genannten Trefferorte, die zum Teil in Un-
garn, Slowenien und Kroatien liegen, besagen nicht, dass dort die Hauptteile
der TBM auch abstlrzen. Die schweren Teile werden im wesentlichen anfang-
lich nach dem Treffer die TBM-Flugbahn fortsetzen. Aussagen, wo wirklich die
Trimmerschleppe niedergeht, sind &uRerst schwierig zu erstellen und mit
groBen Unsicherheiten behaftet. Die einzig sichere Aussage ist, dass die
Trimmerschleppe zwischen dem Trefferort und dem TBM-Ziel (Aufschlagsort)
niedergeht.
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Wie bereits in Kapitel 5.1.2.2. angefiihrt, ersiehnt man aus den THAAD-
Treffern in den Tabellen 5.3 bis 5.10, dass bei groRen Ho6hen (Uber etwa 200 km)
die Geschwindigkeit des Kill Vehicles unter der Auslésegeschwindigkeit fur
konventionelle Gefechtskdpfe zu liegen kommt. Da die Relativgeschwindigkeit
zwischen TBM und THAAD in der Regel gréBer als die THAAD-
Geschwindigkeit ist, wéare es durchaus mdglich, dass auch bei Treffern in diesen
Hdéhenlagen der Sprengstoff eines konventionellen Gefechtskopfes umsetzt.
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6. Zusammenfassung

Der vorliegende Bericht erlautert die von Kurz- und Mittelstrecken-TBM's
(bis zu 1500 km Schussweite) zu erwartende Kinematik. Kurzstreckenflugkor-
per, wie zum Beispiel SCUD-B, mit endoatmosphéarischen Apogaumwerten
kénnen als Integralflugkdrper gebaut werden, ohne dass ihre aerodynamische
Folgsamkeit darunter leidet. TBM-Systeme grofierer Reichweite in Integralbau-
form, wie zum Beispiel AL-HUSSEIN zeigen ,, Torkelbewegungen* bis hin zum
Flugkorperbruch beim Eintritt in tiefere und damit dichtere Atmospharen-
schichten. Dadurch wird ihre Zielgenauigkeit schlecht und ihre Kinematik
kompliziert. Mittelstreckenflugkdrper werden daher mit einem separierbaren
Wiedereintrittsteil (der Gefechtskopf), wie zum Beispiel bei NO-DONG, gebaut.
Damit erzielt man eine ,,glattere Kinematik (weniger ,, Torkeln*) und hohe
Zielgenauigkeit.

Eine effiziente TBM-Abwehr erfordert ein umfangreiches ,,Sensorpaket*. Die im

Westen, speziell in den USA, geplanten und zu erwartenden Systeme sind:

?? SBIRS-High: Geostationére beziehungsweise auf stark elliptischen Bahnen
fliegende Satelliten mit IR-Sensorik als sogenannte ,,Bellringer® zur Alar-
mierung der Abwehr.

?? SBIRS-Low: Niedrig fliegende im IR und visuellen Wellenldngenbereich
arbeitende Satelliten (,,Brilliant Eyes“) zur Vermessung der TBM-
Flugbahnen. Damit ist eine Voreinweisung sowohl der bodengestltzten
Feuerleitradare wie auch von Abwehrflugkdrpern (z.B. wahrscheinlich
THAAD) mdglich.

?? X-Band-Radare etwa fur THAAD mit Reichweiten von etwa 1000 Kilometer
bei Satellitenvoreinweisung und etwa 500 Kilometer ohne Einweisung.

Die eigentliche Abwehr angreifender TBM's soll mit einem ,,Mehrschicht-
konzept*“ erfolgen, das heilst verschiedene Abwehrraketensysteme errichten
mehrere Trefferfronten um eine hinreichend hohe Killwahrscheinlichkeit zu
erreichen.

Geplant ist ein Zweischichtensystem. Als Abwehrraketensysteme sind der-
zeit das System PATRIOT PAC3 fur die unterste Schicht (Trefferhéhen bis
25 km) zur TBM-Bekampfung in der Endflugphase und das System THAAD
(Trefferndhen 150 km ? 100 km) zur TBM-Bekampfung in der mittleren
Flugphase, am weitesten entwickelt. Beide Abwehrsysteme benétigen in ihrer
ersten Flugphase Data Link entweder vom Bodenradar allein (PAC3) oder dem
Bodenradar beziehungsweise SBIRS-Low-Satelliten (THAAD).

Der PAC3-Flugkorper ist eine primar aerodynamisch gesteuerte, mit einem
aktiven Radarsuchkopf ausgestattete, nach dem hit-to-kill-Prinzip wirkende
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Abwehrrakete. Der Abdeckbereich von PAC3 gegen NO-DONG hat einen
Durchmesser von etwa 40 Kilometer.

Das System THAAD besteht aus einem nach dem Brennschluss des einstufi-
gen Feststoffboostertriebwerkes separierbaren Kill Vehicle. Dieses Kill Vehicle,
gesteuert von einer Querschubanlage und einem IR-Suchkopf, hat keinen
Gefechtskopf und wirkt ebenso nach dem hit-to-kill-Verfahren. Die Flache die
THAAD gegen NO-DONG abzudecken imstande ist, betragt bei optimaler
Voreinweisung etwa 300 000 kmz2.

Bei AWT/WM wurde das Simulationsmodell RAAB entwickelt, mit dem die
Kinematik einer TBM sowie die Flugwege von maximal funf gleichzeitig
fliegender Abwehrflugkdrper berechenbar sind. Damit koénnen einfache
Raketenabwehroperationen untersucht werden Die oben genannten Abdeckbe-
reiche wurden mit RAAB ermittelt. Ebenso wurde eine Verteidigung
Osterreichs mit einer THAAD und drei PAC3-Startern im Rahmen eines
Fallbeispieles berechnet. Ein grof3flachiger ausreichender Schutz ist nur bei
Einbindung in ein satellitengestitztes Vorwarn- und Einweisesystem maglich.

Der TBM-Angriff mit einem chemischen Gefechtskopf (etwa 550 kg SARIN)
auf eine GrofRstadt hat etwa 13 000 Tote zur Folge. Die Raketenabwehr kann in
einem berechenbaren Schutzbereich technisch sicherstellen, dass die Wahr-
scheinlichkeit eine TBM abzufangen tber 97 Prozent liegt. Das heift, mit mehr
als 97 Prozentiger Wahrscheinlichkeit gibt es keinen einzigen Toten!

Raketenabwehrsysteme sind Anlagen die nicht gegen Menschen (Zivilisten,
bemannte Flugzeuge, etc.) einsetzbar sind (z.B. kein Gefechtskopf vorhanden)
und in ihrer Wirkung daher der Praventivmedizin weit néher stehen als einem
klassischen Waffensystem. Eine Diskussion der Raketenabwehr sollte demnach
ohne politisch-ideologische Belastung moglich sein.
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ANHANG A

Aerodynamische Folgsamkeit

1. Auftriebskraft am Flugkorper

Die aerodynamisch wirksame Auftriebskraft flr ein Flugobjekt (Flugkorper,
Flugzeug,...) ist:

) 2
|_?%scZ

CZ ?CZ? 4?

L Auftriebskraft (N) (lift)

? Luftdichte (kg/m3); hdhenabhéangig

Vv Geschwindigkeit (m/s)

S Aerodynamische Bezugsflache (m?); bei Flugkdrpern ist dies der geomet-
rische Querschnitt und bei Flugzeugen die gesamte Tragflugelflache, das
heil3t einschlieRlich der geometrischen Fllgelfortsetzung im Flugzeug-
rumpf.

C, Auftriebsbeiwert

C,, Anstieg des Auftriebsbeiwertes mit Bezug auf den Anstellwinkel

? Anstellwinkel

’?V2

wird als der dynamische Druck bezeichnet.

Die Auftriebskraft L ist bei gegebener Flughdhe (wegen Dichte 7), Ge-
schwindigkeit und Bauform (Querschnitt S und C,,) umso groBer, je groRer

der Anstellwinkel 7 ist. Dies gilt solange als der maximal erlaubte Anstellwin-
kel (Stromungsabriss!) nicht Gberschritten wird.

2.Aerodynamische Stabilitat

Die Drehung eines Flugkdrpers erfolgt stets um seinen Schwerpunkt (centre
of gravity). Die Auftriebskraft L, die ein Flugkorper bei einem gegebenen
Anstellwinkel 7 erfahrt, greift in der Regel nicht im Schwerpunkt an, sondern
im sogenannten Druckpunkt (centre of pressure). Dieser liegt

135



?? bei einem stabilen Flugkorper hinter dem Schwerpunkt
?? bei einem instabilen Flugkdrper vor dem Schwerpunkt.

Die Gewichtskraft M" g des Flugkdrpers (Masse IT; Erdbeschleunigung
g? 9.81m/s?) greift im Schwerpunkt an.

Aus Abbildung A1l ist nun ersichtlich, dass Gewichtskraft und Auftriebs-
kraft ein Drehmoment auf den Flugkdrper ausiben. Fliegt ein Flugkérper
horizontal im Einfluss der Erdschwere, so muss dies unter einem bestimmten
Anstellwinkel 7 erfolgen, um den erforderlichen Auftrieb, zum Halten des
Flugkdrpergewichtes, zu erzeugen. Wenn nun auf den Flugkérper eine Stérung
einwirkt, die zum Beispiel den Anstellwinkel etwas vergrofiert, so bedeutet dies
eine Erhéhung des Drehmomentes die

a) beim stabilen Flugkorper
den Flugkoérper zurick in die Ausgangslage — also zum kleineren 7 —
druckt

b) beim instabilen Flugkorper
zum Uberschlag fuihrt; Spitze nach hinten, — Heck voran.

Veranschaulichung mit ,,Indianerpfeil*: Die Metallspitze zieht den Schwer-
punkt nach vorne, die Federn am Heck (,,Fltigel*) legen den Druckpunkt nach
hinten. Der Indianerpfeil fliegt aerodynamisch stabil.

3.Aerodynamische Folgsamkeit

Ein stabiler Flugkérper auf den keine Antriebs- oder Ruderkrafte wirken,
fliegt unter dem Einfluss der Schwerkraft wegen des Luftwiderstandes nur
annahernd eine Parabel. Aufgrund der Tragheit trachtet der Flugkorper seine
Lage im Raum (Richtung der Flugkdrperachse) beizubehalten. Die Flugbahn
(Parabel) verlauft gekrimmt. Dadurch bildet sich ein Anstellwinkel 7 zwi-
schen der Flugkdrperachse und der Flugbahntangente. Dieser Anstellwinkel 7
bewirkt eine Luftkraft L, die die Flugktrperachse zurtick zur Flugbahntangen-
te drangt.

Die aerodynamische Folgsamkeit bedeutet daher die stete Ausrichtung der
Flugkdrperspitze zur Flugrichtung.

Die Flugkdrperspitze zeigt stets in die Flugrichtung.
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Stable

® = centre of gravity
+ = centre of pressure
lg = stability margin

Unstable

Abb. Al:  Aerodynamusche Stabilisic
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ANHANG B

Abschatzungen zu Raketenabwehrsensorsystemen
1. Satellitenkinematik

1.1. ,,Flughdhe* geostationarer Satelliten

Aus dem Kraftegleichgewicht von Massenanziehung (Gravitation) und Zentri-
fugalkraft ergibt sich:

Mg 'm
Fe ?G?—5—  Gravitationskraft
r
ma~?
F ? Zentrifugalkraft
r

mit

G?76.67320™ (mkg™s?) Gravitationskonstante
M. ?5.977 20* (kg) Erdmasse

IT (kg) Satellitenmasse

V (m/s) Umlaufgeschwindigkeit des Satelliten
I (m) Abstand Erdmittelpunkt — Satellit

Ferner gilt:
v?e2?2or
mit
?
2227
T

e Satellitenkreisfrequenz
T Umlaufzeit des Satelliten; fiir geostationar T ? 24 Stunden

Aus
Fs ?F,

folgt nach einigen Umformungen

2
r? 3,GM—EZT ? 42250km
47?
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Mit dem Erdradius von K¢ ~ 6350k
folgt die Hohe tiber dem Aquator mit H ~ 35000kmr. Die Abbildung B1 veran-

schaulicht dieses Ergebnis.
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Abb. B1: Entfernung eines geostationdren Satelliten tiber dem Aquator

N e

1.2. Kinematik eines HEO-Satelliten
Um die Bahn eines HEO-Satelliten (Highly Elliptical Orbit) quantitativ abzu-

schatzen, werden gemall Abbildung B2 einige plausible geometrische
Annahmen getroffen.

H
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[ 22 ,
\\ @ o
2. X_/
)

Abb. B2: Zur Kinematik von HEO

140



Der Satellit soll eine stark elliptische Bahn um die Erde fliegen.

R, ? 6350k Erdradius

h? 1000k Geringster Erdabstand der Bahn (hier von der Erdober-
flache aus gemessen)

H ? 42650km Apogaum; Der Wert wurde an die Distanz von GEO-

Satelliten angelehnt um &hnliche Optik-Verhéltnisse
(Detektierbarkeit, Auflésungsvermogen) zu
gewabhrleisten

Aus der Geometrie in Abbildung B2 folgt:
GroRe Halbachse a:

r

H2R_?h"
a?H%RE'h'?zsooom

Lineare Exzentrizitat e:
e?a? kg ?h?17650km

Die Beziehung

e?.a? 21’

liefert die kleine Halbachse b

b?.a’?e ?17705km

Numerische Exzentrizitat 7

22£20.706
a

Das zu tiberwachende Krisengebiet liegt um den Punkt K. Gesucht ist nun
jene Zeitdauer pro Erdumlauf, die der Satellit zwischen den Punkten P und Q
auf der Strecke Uber das Apogaum unterwegs ist. Nach dem 2. Keplergesetz
(Flachensatz) gilt, dass der Radiusvektor von der Erde zum Satelliten in
gleichen Zeiten gleiche Flachen Uberstreicht. Nach einigen Berechnungen zur
analytischen Geometrie folgt:
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A?a’b’? Gesamtflache der Ellipse

Kleine Teilflache der Ellipse (in Abbildung B2 von den Punkten P und Q
links)

A ’>b9a ?—?arcsn’?d?e'bo
a ?2 ?

A? 2127.10°km?

A?139110°kn?

Der Anteil der groRen Ellipsenteilflache (rechts von P und Q in Abb. B2) an
der Gesamtflache betragt somit ~ 91 Prozent. Das heif3t, von der Umlaufzeit des
HEO-Satelliten kdnnen rund 90 Prozent zur Beobachtung des Krisengebietes
verwendet werden.

Um die Umlaufzeit des HEO-Satelliten abzuschéatzen, wird das 3. Keplerge-
setz verwendet. Das Verhéltnis der Quadrate der Umlaufzeiten zweier
Satelliten ist gleich dem Verhéltnis der Kuben der grof3en Halbachsen.

2T 3 oalf)
3+3 7313
21,2 28,7

Um die Umlaufzeit eines Satelliten n einer Kreisbahn (als Sonderfall der
Ellipse) zu ermitteln, wird ein ,,Brilliant-Eye* -Satellit in 1000 Kilometer Gber der
Erdoberflache angenommen.

Der Bahnradius betragt daher

r ? 7350km

Aus den Gleichungen bezlglich Gravitationskraft und Zentrifugalkraft (siehe
Anhang B, Kapitel 1.1) folgt die Umlaufzeit.

272r? .
T? ——— 26269k ? 1Std 44 min 29sek

JGMcr

Dies entspricht der Umlaufzeit Ty eines ,,Brilliant Eye*.
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Aus dem 3. Keplergesetz ergibt sich mit agz 7.

Tueo ? 39326 sek ? 10Std 55 min 26sek

Die ,,Nutzzeit“ zur Beobachtung der Krisenregion erhalt man dann mit
91 Prozent der Gesamtumlaufzeit gemé&R oben angefiihrtem ,,Flachenanteil” zu

Twzheo ? 35787sek ? 9Std 56 min 27sek

Pro Erdumlauf eines HEO-Satelliten von etwa 11Stunden Dauer, stehen fast
10Stunden zur Nutzung zur Verfligung.

1.3. Schatzung der erforderlichen Anzahl von ,,Brilliant Eye*“-Satelliten
Nach [1] sollen die ,,Brilliant Eye*-Satelliten in etwa 1000 Kilometer HOhe

um die Erde kreisen. Mit dem Erdradius K¢ ~ 6350k und der Abbildung B3
lasst sich der ,,Sichtradius* eines Satelliten ermitteln.

T Sichtradius
‘.\""-\._\_

S
o

Abb. B3: Geometrie zur Bestimmung des ,,Sichtradius* fur ,,Brilliant Eyes*
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Sichtragius?, R, 2100072R_? 23700km

Dies entspricht somit der maximalen Beobachtungsdistanz gegentber einer
TBM (im Vergleich 40 000 km bei geostationdren Satelliten). Die GroRe dnes
,Sichtkonus* betragt: 0.85ster. Fiir den Gesamtraumwinkel von 47? folgen
daher 15 Satelliten, um die Erde komplett zu tGberwachen. Da die Sensoren von
»Brilliant Eyes* passiv arbeiten, sind zur Ermittlung einer TBM-Flugbahn
mindestens zwei Satelliten notwendig die gleichzeitig die Rakete detektieren
(wegen der raumlichen Auflésung).

Damit folgt, dass ein vollstdandiges SBIRS-Low-System unter den obigen
Annahmen aus mindestens 30 ,,Brilliant Eye*-Satelliten bestehen muss.

Nach [7] sollten fir eine auf die USA beschrankte nationale Raketenabwehr
21 Satelliten in drei Umlaufbahnen reichen, hingegen fir ein vollstandiges
SBIRS-Low 28 Satelliten in vier Umlaufbahnen nétig sein. Neueste Informatio-
nen [11] besagen, dass tatsachlich nur 24 Satelliten fiir SBIRS-Low vorgesehen
sind. Die zuletzt in der Literatur genannten Anzahlwerte fur das ,,Brilliant
Eye“-System erscheinen plausibel, wenn die Satellitenhdéhe auf 1270 Kilometer
angehoben wird.

2. Satellitenoptik

2.1. Auflésungsvermdgen der IR-Sensoren bei GEO-Satelliten

Um die Anzahl mdglicher detektierbarer ,,Bahnpunkte® einer TBM-
Flugbahn in der angetriebenen Flugphase durch geostationdre Satelliten
abzuschéatzen, wird angenommen:

TBM: SCUD-B (OE) detektiert in 8 Kilometer Héhe (obere
Grenze einer angenommenen Wolkendecke) nach
40 Sekunden Flugzeit. Die Brennzeit wird insgesamt mit
70 Sekunden angesetzt. In den 30 verbleibenden Sekunden
wird die Horizontaldistanz von etwa 23 Kilometer
zurtckgelegt.

IR-Sensor: Wellenlangenbereich etwa ? ? 10?mund
Aperturdurchmesser D ~ 0.3m (Durchmesser des
Objektives) in einer Distanz von etwa 40000 Kilometer.

Nach [9] ergibt sich die Winkelauflésung d? zu
?
d? ?122—
D

d? ?0.04mrad
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Die fUr den Satelliten ,,sichtbare Winkelstrecke* betragt unter optimalen
geometrischen Bedingungen (exakt senkrechte Sicht).

22 2KM 5 575mrad

" 40000km

Aus %9 folgen daher etwa 14 voneinander unterschiedliche ,,Bildpunkte*

der TBM-Flugbahn. Nach [8] arbeiten die Sensoren in einem Scan-Modus mit
einer Scanzeit von etwa 10 Sekunden. Dies bedeutet, dass im glnstigsten Fall,
die TBM wird — wie auch immer - kontinuierlich ,,gesehen®, 14 Bildpunkte
vorliegen. Im schlimmsten Fall erhalt man bei 30 Sekunden verbleibender
Brennzeit und 10 Sekunden Abtastintervall drei Bahnpunkte.

Anmerkungen:
Es gibt erstens hierorts keine Anhaltspunkte flr das verwendete Scanmuster

und zweitens ist es auf Grund der GrolRe des ,,Instant Scan Field Of View*
mdglich, dass mehr als ein Bahnpunkt pro Scan erfasst werden kann. Demnach
kdnnten als Minimum mehr als drei Bahnpunkte verfligbar werden.

Wird nun ferner angenommen, dass die elektronische Auswertung der IR-
Bilder zur Erfassung moglicher Bahnpunkte nur mit etwa 80 Prozent Zuverlas-
sigkeit funktioniert, liegen statistisch gesehen fur das gewahlte, aber realistische
Beispiel nur etwa 2,4 bis maximal 11,2 Bahnpunkte vor.

2.2. Abschatzungen zur Optik der ,,Brilliant Eye*“-Satelliten

An dieser Stelle soll ohne Ableitung der Formeln eine Abschatzung der
Optik-Auslegung erfolgen. Exemplarisch wird zuerst der Wellenlangenbereich
3?75?m (nahes Infrarot) untersucht. Als Beobachtungsdistanz sei R ? 3500km
gewahlt.

Annahmen zur TBM:

Es wird von einer maliig aerodynamisch aufgeheizten Rakete im Gleitflug
mit etwa einer Temperatur von T = 400K ausgegangen. Das kénnte einer
Kurzstreckenrakete entsprechen. Der Hintergrund wéare das Weltall. Die IR-
strahlende Flache sei a 22502 Mittels Plank'schem Strahlungsgesetz, zum
Beispiel nach [9], erhédlt man

M ?20.95202W /cm? ? 95W/ m?

an spezifischer Ausstrahlung. Die Strahlstarke JS folgt mit
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M
297
Jg * 5 ?A

zu Jg ? 76w
S

Aus dem photometrischen Grundgesetz folgt eine Bestrahlungsstarke E von

J
E?R—i

mit
E 26.2710°"*W /m?

Dieser Wert muss von der Satellitenoptik gerade noch erfassbar sein. Man
spricht von ,,Noise Equivalent kradiance*, oder kurz dem NEI-Wert. Eine
theoretische Ableitung des NEI-Wertes von der Optik her gesehen, findet sich
etwa in [10].

A Detektorflache
? f  Elektrische Bandbreite

U% Signal/Rauschverhaltnis
R

?5 Transmission in der Sensoroptik
r Modulationsgrad
Ab Optische Apertur (~ Flache des Objektives)

D’ Detektivitat (= LeistungsmaR fur IR -Detektor)
Es sei in erster Naherung angenommen:

2,21

m?1

Mit sehr kleinen Einzeldetektorelementen, einer engen elektrischen Bandbreite
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und einem niederen U% gilt
R

WU%RM

Aus physikalischen Griinden liegen die Grenzen fur D? etwa bei

D’ ?22.520" cm~/Hz /W
Da E ? NEI sein muss, folgt fur die optische Apertur Ay:

1

_ 20,657
E D’

A, ?

Damit ergibt sich ein Durchmesser der Satelliteneingangsoptik von

D ? 90cm

Anmerkung:
FUr GEO-Satelliten, die in der Antriebsphase der TBM beobachten gilt in

Anlehnung an [12] far den heilen Abgasstrahl eine Strahlstarke j 210°w/s -
Dies bedeutet trotz R? 40000 kn €in g 72 6.2570"° W/ m? das heildt eine etwa 100mal
hohere Bestrahlungsstarke am Ort des Detektors als im Falle der TBM-
Gleitphase, bezogen auf die ,,Brilliant Eye* -Satelliten.

Hinsichtlich des optischen Auflésungsvermogens der ,Brilliant Eye*“-
Sensoren ist anzumerken:

Unter der Annahme eines Eingangsaperturdurchmessers D ? 0.9m, ergeben
sich fur die 3 Wellenldngenbereiche in dem SBIRS-Low arbeiten soll folgende
Auflésungsvermdgen:

??210?m 7 d? ?14%?rad fernes|k
?? 4?7m 7 d? ? 5?rad nahes IR
??205?m ? d? ?0.7?rad optischer Bereich

Wird eine Distanz von etwa 3500 Kilometer angenommen, bedeutet dies:
Die Struktur einer TBM oder eines Wiedereintrittskorpers hatte eine charakte-
ristische Lénge (z.B. Durchmesser) von etwa einem Meter. Mit

229 IM 5 0o857ad
3500000
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ist eine detaillierte Sicht unmdéglich, das heil3t etwa der Wiedereintrittskor-
per fullt stets nur 1Stlick Pixel. Eine Unterscheidung in Tauschkdrper und
echten Gefechtskopfteil erscheint daher sehr fraglich zu sein.

Nachdem die Abwehr von TBM's auf dem hit-to-kill-Prinzip beruht, ist es
zweckmaRig mehrere Tauschkérper neben dem echten Wiedereintrittskorper in
relativ nahen Abstanden fliegen zu lassen. Es seien etwa 100m Abstand
angenommen. Damit ergibt sich:

?? ? 28.6%rad

Eine Erkennung verschiedener relativ eng nebeneinander fliegender Teile
(Wiedereintrittskérper und Tauschkorper) erscheint im geplanten Arbeitsbe-
reich (= Reichweitenbereich) von SBIRS-Low plausibel, wenngleich man sich
mit den vorangestellten Annahmen bereits technologisch und geometrisch im
Grenzbereich befindet. Es wird aber darauf verwiesen, dass der optische
Bereich nur funktioniert, wenn die TBM von der Sonne beleuchtet wird.

3. THAAD-Feuerleitradar:

Anhand einfacher Annahmen und Uberlegungen soll die Plausibilitat der
Aussage gepriuft werden, dass etwa das zum THAAD-System gehorende
Bodenradar nach [8] mit Voreinweisung etwa 1000 Kilometer Reichweite, ohne
Voreinweisung jedoch nur ungefahr 500 Kilometer Reichweite gegen TBM's
erbringt.

3.1. Schatzung der Radarreichweite gegen Wiedereintrittskorper

Die folgende Reichweitenabschatzung stellt nur eine absolut grobe Plausibi-
litatsprifung dar. Als Grundlage dient die elementare Radargleichung, wie sie
auch in sehr allgemeinen Publikationen, wie [16] angefUihrt wird:

P.G???RCS
%2 KPP,

R?4

P.  Puls-Sendeleistung

Antennenverstarkung G?

G

A Antennenfliche

? Wellenldnge

RCS Radarquerschnitt des Zieles
K Anlagengute

P., Empfangsseitig minimal detektierbare Leistung
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Nach [14] handelt es sich beim THAAD-Radar um ein ,,phased array“ X
Band-Gerat. Das X-Band (8 GHz-10 GHz) arbeitet mit Wellenlangen von
3,75cm (bei 8 GHz) bhis 3,0cm (bei 10 GHz). Es sei nun die Wellenlange
? ? 3cmfestgelegt.

Das Antennenfeld (,,array*) wird aus dem Bild von [15] mit
L ?6.2m
B ?2.8m

abgeschatzt.

Die Antennenflache wéare somit a217.36m? und die Antennenverstarkung
ergibt sich zu G ? 242400.

Anmerkung:
Nach [17] wére die array-Flache 10m®. Trotzdem wird hier mit dem héheren

Flachenwert gerechnet, da

?? ein ,glatter” Zahlenwert eher unwahrscheinlich ist

?? das Bild in [15] eher eine grofRere Flache erwarten lasst

?? die Leistungen im Lichte des technisch maximal méglichen gesehen werden
sollen (,,0bere technisch bedingte Grenze®). Erfullt das Radar die Anforde-
rungen mit 17.36m7” nicht, ist auch ein kleineres array unglaubwiirdig.

Der Gutefaktor wird mit K ?0.7 festgelegt (K ? 1 gilt stets). Nach [16] kann
P.in nur sehr schwer besser als mit ?95dBm im X-Band realisiert werden. Die
Auflésung nach der Einheit Watt liefert p. 231620™w.

Als Sendeleistung F’S wird in [17] fur das ortsfeste XBR ein Mittelwert von
170kW angegeben. Das mobile THAAD-Radar kdnnte vielleicht mit einer
mittleren Sendeleistung von 120 kW arbeiten (Annahme!). Um die fur die
Radargleichung relevante Sendeleistung zu erhalten, muss berucksichtigt
werden, dass der Sender nur sehr kurze Impulse im Abstand von etwa
7.333Milli Sekunden sendet (siehe Anhang B, Kapitel 3.2). Es wird eine Sende-
pulsldange von 0.5?< angenommen. Damit erhalt man eine Pulssendeleistung
von p 217620°w. Aus der Radargleichung folgt fiir verschiedene Radarquer-
schnitte (RCS):
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RCS (m?) Reichweite (km)

01 2150
0,01 1200
0,001 680

Tab. B1: Reichweitenschdtzung fir THAAD-Radar

Wird ein typischer RCS ~ 0,01 m2 angenommen, kann die Reichweite mit
Voreinweisung (also eher der maximal mogliche Wert der Auffassreichweite)
von 1000 Kilometer als plausibel angesehen werden. Dies gilt mit 920 Kilometer
Reichweite bei RCS = 0,01 m2 fiir eine array-Flache von 10 m2 nach [17] ebenfalls
gerade noch. Die Schlusselbedingungen sind die oben skizzierte Sendepulslan-
ge sowie die mittlere Sendeleistung, da diese Werte hier auf Annahmen
beruhen.

3.2 Reichweitenreduktion ohne Voreinweisung:

Wie kann man sich nun diese drastische Reichweitenreduktion ohne Vor-
einweisung vorstellen?

Die azimutale und elevatorische ,,Breite” (Winkelbreite) eines Radarstrahls
kann gemaf [13] wie folgt berechnet werden.

?.,20886?/L azmutale Breite “rad’
?,?0886?/B devatorischeBreite ‘rad”’

Mit den in 3.1. ermittelten Zahlenwerten ergibt sich:

2 ., 20.25?
? 4 20.54?

Nun wird angenommen, dass das Sehfeld (FOV = Field Of View) vernunfti-
gerweise etwa 60°(az) x 50° (el) betragen kénnte.

Anmerkung:
Das XBR/GBR (Ground Based Radar) fiuir die Raketenabwehr des US-

Territoriums hat nach [7] etwa die gleiche GréBenordnung.
i i i 607 i 50% in-
Damit ergeben sich azimutal A.ZS? 2240 und elevatorisch A.M??QS Win
kelintervalle beziehungsweise N ? 2407937 2232C notwendige ,,Abtastpunkte*
um im FOV nach einer TBM zu suchen.

Weiters sei angenommen, dass die maximal sinnvolle Distanz fr eine De-
tektion etwa 1100 Kilometer betragt (siehe Tabelle B1 in Anhang B, Kap. 3.1.).
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Die Radarkeule muss demnach solange auf einem Abtastpunkt ,,ruhen*
(beziehungsweise in diese Richtung ,,schauen®) bis ein Signal mit Lichtge-
schwindigkeit die 1100 Kilometer hin und bei vorhandenem Ziel retour

durchlaufen hat. Diese Zeit ? 1 ist

ot 7 21100000:m: - ooy sillisekunden
3000000007/ s?

Um nun ein gesamtes FOV zu durchsuchen, benétigt man
T?N?t?163.67sk

wobei auch der Einfachheit wegen angenommen wird, dass der erste ,,Kon-
takt“ auch zur Detektion fuhrt.

Aus Abbildung 2.25 (Kap. 2 betreffend NO-DONG) wird eine mittlere TBM-
Geschwindigkeit von 3000 m/s festgelegt. Dies bedeutet, dass der Flugkérper
wahrend eines kompletten Suchlaufes des Radars eine Distanz von
491 Kilometer beziehungsweise etwa 500 Kilometer zurtickgelegt hat!!

Anmerkung:

Dies bedeutet nicht, dass auf jeden Fall ohne Voreinweisung die Auffass-
reichweite bei 500 Kilometer bis 600 Kilometer liegt, sondern das im
ungunstigsten Fall — die TBM wird erst bei den letzten Abtastpunkten entdeckt
— die mdgliche Distanz von etwa 1000 Kilometer halbiert wird! Die die Reich-
weitenreduktion bestimmenden GréRen sind die Signallaufzeit auf die relativ
grofRen Distanzen und die Winkelausdehnung des Suchsektors. Stellt man in
Rechnung, dass der Gefechtskopf einer TBM mit Massenvernichtungsmittel
gefullt sein kann, ist fur die weiteren Uberlegungen der Raketenabwehr der
schlechteste Fall fur die Detektion zu Grunde zu legen!

Fir den Fall einer Voreinweisung (Cueing) sei ein Such-Sehfeld von etwa 5°
x 5° angenommen. Dieses Sehfeld erfordert fur einen Durchlauf 180 Abtast-
punkte mit einem Zeitbedarf von etwa 1,32 Sekunden. Dieser Zeit entspricht ein
TBM-Weg von 3960 m beziehungsweise etwa 4Kilometer und ist damit auf
1000 Kilometer bezogen vernachléssigbar!

151



152



ANHANG C

Simulationssystemdaten der Abwehrflugkdrper THAAD und
PATRIOT PAC3

Im vorliegenden Anhang C werden sowohl die mit PRODAS erhaltenen
Systemdaten als auch alle anderen zur Simulation mit dem Modell RAAB
erforderlichen Daten fur die beiden Flugkérper THAAD und PATRIOT PAC3
angefthrt.

1. Der Flugkorper THAAD

1.1. Daten aus der PRODAS-Modellierung

Anmerkungen:
?? Bezugspunkt fur die Schwerpunktlage ist die Flugkdrperspitze

?? CPN gibt in Kaliber (= Referenzdurchmesser) den Abstand des aerodyna-
mischen Druckpunktes von der Flugkdrperspitze an.

?? Die Berechnung der aerodynamischen Drehmomentkoeffizienten C_,
erfolgt direkt im Simulationsprogramm nach
2CG ?

1.1.1. Der Gesamtflugkorper

Referenzdurchmesser D: 0,34 m
Raketenlange L: 6,17m
Ogivenlange: 0,766 m
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Flugkdrper am Start

Schwerpunkt CG: 4,016 m

Axiales Tragheitsmoment: 9,06 kgm?

Transversales Tragheitsmoment: 948,48 kgm?

Masse: 609,54 kg
Mach CX cz? Cmq CPN Clp
0,00 1,060 4,46 -398,0 12,90 -0,14
0,60 1,060 4,49 -401,0 13,00 -0,14
0,80 1,120 4,53 -403,0 13,00 -0,14
0,90 1,220 4,60 -404,0 12,80 -0,14
0,95 1,368 4,63 -402,0 12,80 -0,14
1,00 1,482 4,88 -400,0 12,30 -0,13
1,05 1,456 4,95 -395,0 12,30 -0,13
1,10 1,450 5,05 -410,0 12,20 -0,13
1,20 1,450 5,19 -429,0 12,10 -0,13
1,35 1,398 5,35 -466,0 12,05 -0,13
1,50 1,301 5,52 -523,0 12,00 -0,12
1,75 1,198 5,68 -548,0 11,90 -0,12
2,00 1,127 5,88 -578,0 11,30 -0,11
2,50 0,974 6,13 -606,0 11,15 -0,11
3,00 0,839 6,13 -611,0 11,10 -0,11
4,00 0,658 6,05 -588,0 10,95 -0,11
5,00 0,551 5,98 -553,0 10,80 -0,11
6,00 0,491 5,95 -543,0 10,70 -0,11
8,00 0,438 5,95 -539,0 10,60 -0,11
10,00 0,388 5,93 -533,0 10,60 -0,11

Tab. C1: Aerodynamische Koeffizienten fir THAAD am Start
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Flugkorper mit ausgebranntem Booster

Schwerpunkt CG: 3,412 m

Axiales Tragheitsmoment: 2,763 kgm?

Transversales Tragheitsmoment: 414,88 kgm?

Masse: 129,64 kg
Mach CX cz? Cmq CPN Clp
0,00 1,060 4,46 -695,0 12,90 -0,14
0,60 1,060 4,49 -699,0 13,00 -0,14
0,80 1,120 4,53 -703,0 13,00 -0,14
0,90 1,220 4,60 -705,0 12,80 -0,14
0,95 1,368 4,63 -703,0 12,80 -0,14
1,00 1,482 4,88 -703,0 12,30 -0,13
1,05 1,456 4,95 -698,0 12,30 -0,13
1,10 1,450 5,05 -712,0 12,20 -0,13
1,20 1,450 5,19 -728,0 12,10 -0,13
1,35 1,398 5,35 -763,0 12,05 -0,13
1,50 1,301 5,52 -812,0 12,00 -0,12
1,75 1,198 5,68 -839,0 11,90 -0,12
2,00 1,127 5,88 -871,0 11,30 -0,11
2,50 0,974 6,13 -901,0 11,15 -0,11
3,00 0,839 6,13 -907,0 11,10 -0,11
4,00 0,658 6,05 -886,0 10,95 -0,11
5,0 0,551 5,98 -852,0 10,80 -0,11
6,0 0,491 5,95 -843,0 10,70 -0,11
8,00 0,438 5,95 -840,0 10,60 -0,11
10,00 0,388 5,93 -834,0 10,60 -0,11

Tab. C2: Aerodynamische Koeffizienten fur THAAD bei ausgebranntem Booster
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1.1.2. Kill Vehicle

Referenzdurchmesser D: 0,34 m
Lange L: 1,945 m
Ogivenlange: 1,945 m
Schwerpunkt CG: 0,908 m
Axiales Tragheitsmoment: 0,47 kgm?
Transversales Tragheitsmoment: 8,45 kgm?
Masse: 39,85 kg
Mach CX
0,00 0,225
0,60 0,225
0,80 0,227
0,90 0,242
0,95 0,275
1,00 0,337
1,05 0,357
1,10 0,360
1,20 0,349
1,35 0,345
1,50 0,331
1,75 0,306
2,00 0,288
2,50 0,254
3,00 0,229
4,00 0,198
5,00 0,180
6,00 0,166
8,00 0,158
10,00 0,153

Tab. C3: Basisluftwiderstand fiir THAAD-K:ill Vehicle

1.2. Sonstige Daten zur Modellierung von THAAD

Triebwerk:

?? Schub: 62,4 kN
?? Brenndauer: 20,0s

??  Massefluss: 24,0 kg/s
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Mangels genauer Daten wird ein wahrend der Brenndauer konstanter Schub

verwendet.

Separation:
??  Zwischen 20sund 40 s

??  Wenndie Ziel-THAAD-Distanz < 150 km

Suchkopf:
?? Max. Schielwinkel:

80°

Annahme in Anlehnung an sehr moderne Luft-Luft-Lenkflugkdrper

Max. Schielwinkelgeschwindigkeit:

??
?? Suchkopfpradiktionszeit:

40°/s
01s

Eine Sichtlinienunterbrechung von bis zu 0,1 Sekunden hat keinen Einfluss
auf die Lenkung; wahrend dieser Phase ? lineare Zielpradiktion
?? IR-Suchkopf mit Ngiop3nro?w/m? iIM Wellenldngenbereich 3?2m bis 57m .

NEI entspricht einem Schwellwert zur Zieldetektion.

Data Link:
?? Beginn:
?? Intervall:

Steuerung/Lenkung:

Beginn der Steuerung:

Beginn der Lenkung: Abstand Ziel-Flugkérper ? 150 km
Max. Schubsteuerwinkel:

Reduzierte Proportionalkonstante:

Max. zuléssiger Anstellwinkel:

Max. zuléssige Querbeschleunigung:
Déampfungskonstante:

Nur aktiv in der angetriebenen Flugphase
Treibstoffmasse Querschubsteuerung:
Spez. Impuls fur Querschubsteuerung:
Max. Flugzeit:

I3IIIIII

333

199 s
20s

05s

4,0°
10,0
25,0°
50,09
-0,1

10,0 kg
5000,0 m/s
240,0 s

Angenommene Lebensdauer der Thermalbatterie im Kill Vehicle nach [18];
bei Uberschreitung nur ballistischer Weiterflug des Kill Vehicle méglich

?? Startazimut (Startgerat):
Entspricht fixer Start-LKW-Stellung
?? Startelevation (Startgerat)

180,0°

67,0°

Fixe Elevation der LKW-Startrampe nach einer Abbildung in [15]

1.3. Spezielle Modellierung bei THAAD

Wahrend der ersten 10 Sekunden (Zeit der aktiven Schubvektorsteuerung)
wird der THAAD-Flugkdrper als 5DOF-Modell gerechnet. Im Anschluf® daran,
einschlieBlich des Flugweges des Kill Vehicles, wird ein 3DOF-Modell verwen-
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det. Diese Vorgehensweise erlaubt eine einfache Abbildung der Querschuban-
lage im Kill Vehicle. Da der Flugkérper sehr rasch grosse H6hen und damit
dinne Luftschichten gewinnt, spielen die aerodynamischen Effekte keine grof3e
Rolle mehr. Es werden dann die Anstellwinkel stets gleich Null gesetzt. Eine
Simulation zur Regelung dieses Verhaltens wird nicht durchgefiihrt, das heil3t
im Gegensatz zur Simulation der TBM's werden keine Torkelbewegungen,
beziehungsweise deren Ausregelungen, im Modell abgebildet. Fur die gestellte
Aufgabe, einen Uberblick hinsichtlich kinematischer Grenzen von THAAD zu
gewinnen, ist angesichts der spérlichen verfiigbaren Daten, der gewdhlte
Simulationsalgorithmus voll ausreichend.

2. Der Flugkérper PATRIOT PAC3

2.1. Daten aus der PRODAS-Modellierung

Bezuglich des Bezugspunktes fur den Schwerpunkt, die CPN-Werte und die
Drehmomentkoeffizienten ¢ ~ wird auf die Anmerkung in Punkt 1.1. dieses

Anhangs verwiesen.

Allgemeine Daten:

Referenzdurchmesser D: 0,255 m
Raketenléange L: 52m
Ogivenlange: 0,4 m
Abstand Heckruderachse-LFK-Spitze: 4,954 m
Flugkorper mit ausgebranntem Booster:

Schwerpunkt CG : 2,232 m
Axiales Tragheitsmoment: 1,136 kgm?
Transversales Tragheitsmoment: 323,36 kgm?
Masse: 116,22 kg
Flugkdrper am Start:

Schwerpunkt CG : 3,026 m
Axiales Tragheitsmoment: 2,724 kgm?
Transversales Tragheitsmoment: 552,97 kgm?
Masse: 321,149 kg
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Mach cX cz? cz? cmqo Cmal CPN Clp
0,00 0,400 9,62 2,75 9860 | -19920 | 1340 -455
0,60 0,401 10,11 3,05 10180 | -20660 | 13,60 -4.88
0,80 0,410 10,51 3,30 10430 | -21260 | 13,70 515
0,90 0,468 10,99 3,51 10590 | -21720 | 13,70 541
0,95 0,542 11,24 3,62 10610 | -21900 | 13,70 554
1,00 0,690 11,49 3,73 10640 | -22080 | 13,70 5,66
1,05 0,790 11,58 3,80 10960 | -22680 | 13,90 5,74
1,10 0,782 11,71 3,89 11540 | -2350,0 | 14,00 581
1,20 0,768 11,69 3,78 11740 | -2361,0 | 14,00 575
1,35 0,743 11,50 3,42 11880 | -23390 | 13,80 553
1,50 0,719 1153 3,23 12370 | -2367,0 | 13,60 545
1,75 0,680 11,54 3,14 12580 | -23790 | 13,50 538
2,00 0,644 10,91 2,38 12120 | -22540 | 13,00 482
2,50 0,562 10,10 1,87 11650 | -21190 | 12,40 421
3,00 0,530 9,30 154 11010 | -19780 | 11,80 -3,69
7,00 0,485 7,82 1,02 9630 | -17060 | 10,80 -2,80
5,00 0,457 7,02 0,75 8630 | -1537,0 | 10,10 2,34
6,00 0,438 6,62 0,62 8200 | -14600 | 9,80 212
8,00 0,426 6,51 0,59 8050 | -14370 | 9,70 -2,06
10,00 0,418 6,46 0,58 7970 | -14260 | 9,70 2,04

Tab. C4: Aerodynamische Koeffizienten fiir PATRIOT PAC3

Anmerkung:
Cmg0  Aerodynamische Drehdampfung am Start

Cmgl  Aerodynamische Drehddmpfung bei ausgebranntem Booster

2.2. Sonstige Daten zur Modellierung von PATRIOT PAC3

Triebwerk:

?? Schub: 25,0 kN
?? Brenndauer: 20,0s

?? Massefluss: 10,25 kg/s

Mangels genauerer Daten wird ein wahrend der Brenndauer konstanter
Schub verwendet.

Suchkopf:
?? Max. Schielwinkel: 80,0°
Annahme in Anlehnung an sehr moderne Luft-Luft-Lenkflugkdrper
?? Max. Schielwinkelgeschwindigkeit: 40,0°/s
?? Suchkopfpradiktionszeit: 01s
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Erklarung siehe bei THAAD
?? Autonomer Suchkopfbetrieb:
Gegen RCS =2 m?

?? Beginn:
?? Intervall.

Steuerung/Lenkung:

Beginn der Steuerung:

Max. Ruderwinkel:

Keine Schubvektorsteuerung

Reduzierte Proportionalkonstante:

Max. zulassiger Anstellwinkel Antriebsphase:
Max. zulassiger Anstellwinkel Gleitphase:
Max. zulassige Querbeschleunigung:

Aktive Dampfung:

NI I I NINIIISN

?03 t?15
?01 t?15s

Anmerkung:

45,0 km

20s
05s

15s
30,0°

8,0
25,0°
20,0°
50,0 g

Dies ist eine Funktion des Flugreglers und verhindert ein zu starkes

»Schwingen* des Flugkorpers.
?? Max. Flugzeit:

210,0 s

Aus [4] entnommene defacto Lebensdauer der Thermalbatterie; bei Uber-

schreitung ballistischer Weiterflug.
?? Startazimut: Richtungswinkel Azimut ?200:,;;Z

3

Startelevation: Richtungswinkel Elevation 210?

2.3. Spezielle Modellierung bei PATRIOT PAC3

Um die Thruster-Wirkung, eine Reduktion der Flugkorperreaktionszeiten
modellméaRig zu realisieren, wird ab einer Distanz PAC3-Flugkorper zu TBM

von 8000 m der Wert des transversalen Tragheitsmoments auf 1 des Normal-

werts reduziert.
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ANHANG D

Die Proportionallenkung

In diesem Anhang soll das Grundprinzip eines der am weitest verbreiteten
Lenkverfahren erlautert werden. Nach diesem Lenkgesetz arbeiten viele Boden-
Luft-Abwehrraketen und praktisch alle Luft-Luft-Lenkwaffen.

Grundlagen
Das Prinzip der Proportionallenkung oder Proportionalnavigation (PN)

kann sehr anschaulich anhand von Abbildung D1 erlautert werden.

|
t

4

Abb. D1: Prinzip der Proportionallenkung

Ein PKW und ein LKW nahern sich einer Kreuzung. Die zeitliche Anderung
der Richtung der Sichtlinie (Sight Line) vom PKW zum LKW hin wird nun
untersucht. Der PKW-Fahrer beobachtet die Drehung der Sichtrichtung zum
LKW, bezogen auf zum Beispiel die A-Saule des PKW's.

Dreht sich die Sichtlinie vom PKW aus gesehen im o.a. Beispiel nach links,
passiert der LKW die Kreuzung vor dem PKW. Dreht sich die Sichtlinie nach
rechts, ist der PKW friiher auf der Kreuzung. Drehtsich hingegen die Sichtlinie
nicht, dann kommt es auf der Kreuzung zum ZusammenstofB.

Auf die Anwendung beim Lenkflugkérper bezogen, bedeutet dies, dass der
Flugkdrper so ,,mandvrieren*“ muss, dass die Sichtlinie sich nicht mehr dreht,
um letztlich einen Treffer zu erzielen.
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Das ,,Mandévrieren* entspricht der Aufbringung von Querbeschleunigungen,
also letztlich von Kraften im rechten Winkel zur Flugbahn, um die Flugrichtung
zu verandern (das heiRt Kurven zu fliegen).

2vM
bq.v.. 11

b Querbeschleunigung (m/s?)
Geschwindigkeit des Flugkdrpers (m/s)

<_Q

? Drehrate des Geschwindigkeitsvektors des Lenkflugkdrpers, das heift
die zeitliche Anderung der Flugrichtung (rad/s)

Fir die Proportionallenkung gilt prinzipiell:

22Kk 1o

k Proportionalkonstante

Drehrate der Sichtlinie (rad/s)

Die aufzubringende Querbeschleunigung muss proportional zur Anderung
der Sichtlinienrichtung (Sichtliniendrehung) sein. Dabei zielt die Lenkbewe-
gung auf eine Reduktion der Sichtliniendrehung bis hin zum Wert Null.

Beispiel mit PKW-LKW:

Dreht sich die Sichtlinie im Gegenuhrzeigersinn, also nach links, das heif3t
220 (der Lastwagen wiirde vor dem PKW auf der Kreuzung sein) ist die
Querbeschleunigung ebenfalls positiv, das heil3t sie wird in unserem Beispiel
nach links wirken. Gemal Gleichung 1.1 und 1.2 folgt:

bq?v?k??

Da ’:5?0 und stets v‘k ? 0 ist, muss b, 20 sein. Der PKW wiurde nach links (in

die Wiese) lenken. Dies hat aber nun zur Folge, dass die Anderung der Sichtli-
nienrichtung kleiner wird! Im Idealfall ist sie Null. Wére die Lenkbewegung des
PKW-Fahrers zu heftig (zu hohe Querbeschleunigung nach links) wirde die
Drehrichtung der Sichtlinie den Drehsinn umkehren, also im Uhrzeigersinn
verlaufen.
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Die Drehrichtung der Sichtlinie im Uhrzeigersinn bedeutet ’:3?0. Dies fuhrt
ZU p, 7 also einem Lenkkommando nach rechts. Damit wird ersichtlich, dass

das Lenkgesetz nach Gleichung 1.2 darauf zielt die Sichtliniendrehung auf Null
zu reduzieren. Im Beispiel PKW-LKW flhrt dies zum ZusammenstoB, also zum
Treffer.

Eine mathematisch genauere Formulierung der Proportionallenkung lautet:

? ?
?7? K?L?

)
V 0S 7 13

c Annéherungsgeschwindigkeit Lenkflugkérper-Ziel (m/s) (closing
velocity)
Schielwinkel: Winkel zwischen Flugkdrperachse und Richtung zum Ziel

Anmerkung:
Die Anderung der Sichtlinienrichtung ist also die zeitliche Anderung des

Schielwinkels (math. die Ableitung des Schielwinkels nach der Zeit ? ?)

K Reduzierte Proportionalkonstante. Aus math. Griinden, die hier nicht
naher erlautert werden, muss K > 2 sein, um einen Treffer zu
ermoglichen! Ublicherweise liegt K um den Wert 4 im Fall von THAAD
erweist sich aber ein K =10 als gunstiger.

Anmerkung:
Das in Formel 1.3 angegebene Lenkgesetz erfordert als Eingangsdaten von

einem Suchkopf oder einem Data-Link-Empfanger die Drehrate der Sichtlinie

(?), den Schielwinkel (7) und die Anndherungsgeschwindigkeit (VC). Im Falle
eines Suchkopfes werden 3 Félle unterschieden.

?? Aktiver Suchkopf:
Radarsuchkopf mit Sende- und Empféangerteil. Dieser Suchkopf kann alle
drei erforderlichen Eingangsdaten liefern, zum Beispiel PATRIOT PAC3-
Suchkopf.

?? Halbaktiver Suchkopf:
Der Suchkopf enthélt nur einen Empfangerteil. Ein ,,Zielbeleuchter*, zum
Beispiel Feuerleitradar, ist erforderlich. Dem Vorteil eines einfachen und
billigeren Suchkopfes steht der Nachteil einer Reichweiteneinschrankung
entgegen, zum Beispiel PATRIOT PAC2 im Zweiten Golfkrieg.
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?? Passiver Suchkopf:
Alle IR-Suchkopfe. Die IR-Suchkdpfe der alteren Generation sehen das Ziel
nur als ,,hot spot” (z.B. MISTRAL, STINGER) und kénnen die Annéhe-
rungsgeschwindigkeit nicht erfassen. Es werden typische Begegnungsfalle
angenommen und eine flugzeitabhéngige sogenannte Lenkverstarkung
K1t definiert, sodass Glg. 1.3 zu

5 %
77K, 17 "

wird.

Moderne IR-Suchkdpfe, sogenannte abbildende IR-Suchképfe liefern analog
zu einem Warmebildgerat eine Abbildung des Zieles. Aus der ,,Bildzunah-
me/BildvergrofRerung® im Zuge der Anndherung an das Ziel lasst sich eine
Annaherungsgeschwindigkeit (Vc) fur das Lenkgesetz 1.3 schatzen, zum
Beispiel bei THAAD.
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ANHANG E

Schatzung zum Auffassschwellwert des IR-Suchkopfes von THAAD

Das Abwehrlenkwaffensystem THAAD besitzt einen abbildenden IR-
Suchkopf. Nach [22] werden gekihlte hSb-Detektoren (Indium-Antimonid)
verwendet. Die Kuhlung erfolgt mit Gas (Krypton und Stickstoff). In [24] wird
erlautert, dass der IR-Dom aus Saphir besteht. Zur Abschatzung der Eingang-
sapertur (= Flache die die Zielstrahlung ,,sammelt®), dient Abbildung 4.1. Aus
diesen Angaben lasst sich folgendes Bild erstellen:

Detektor:

Das Detektormaterial InSb ist bei IR-Suchkdpfen diverser Lenkwaffen welt-
weit sehr verbreitet im Einsatz, sodass praktisch kein unbeherrschbares
Entwicklungsrisiko eingegangen wurde. Diese Detektoren werden bei
T ? 77K, also bei starker Kiihlung betrieben, da sie dort ihre groRte Empfind-

lichkeit aufweisen. Diese Empfindlichkeit wird als Detektivitat D" bezeichnet
und liegt nach [23] fir InSb bei 77K mit

D" :720'°?1220"°cmy/ Hz/W

fest. Dabei wird angenommen, dass eine ,,robuste* Bauart zur Bewaltigung
der Abschussbeschleunigungen, Startvibrationen, etc., zum Einsatz kommt. Die
0.9. Schwankungsbreite von D’ spiegelt die unausweichlichen Fertigungstole-
ranzen fur das Detektormaterial wider. Die Wahl dieses Detektormaterials legt
auch den IR-Wellenlangenbereich aus physikalischen Griinden mit 3?m? 5?m
fest.

Kuhlung:
In [22] wird von einer Zweigaskihlung (Kr und Ny) gesprochen. Daraus

folgt, dass es sich um eine Joule-Thomson-Kuhlung handelt. (Prinzip: ein Gas,
das in einer kleinen Duise expandiert, kiihlt ab). Dieses Kuhlprinzip ist ebenfalls
Stand der Technik und birgt keine groRBen Risiken. Es ist anzunehmen, dass
zuerst mit Krypton gekuhlt wird bis die Betriebstemperatur erreicht ist. Dann
wird die Tieftemperatur mit No gehalten. Mit Krypton ist namlich die Kihlge-
schwindigkeit hoher als mit N,. Die erforderliche Temperatur von T ? 77K

fur den Detektor ist mit dieser Kiihlung erreichbar.
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Es gibt nur wenige als IR-Dom verwendbare Materialien. Ein teureres aber
mechanisch belastbares Material ist Saphir, woraus nach [24] der Dom besteht.
Damit ist nach [9] eine Transmission der Optik von

2,208

Zu erwarten.

Eingangsapertur:
Aus der Abbildung 4.1 kann abgeleitet werden, dass ein Aperturdurch-
messer

d ? 15cm

realistisch ist. Die Apertur sammelt die einfallende Zielstrahlung und ist die
»Pupille® der Suchkopfoptik. Sie kann aber nicht groRer als der Querschnitt des
Kill Vehicles am Ort des Suchkopfes sein. Mit etwas Toleranz zum Gehause fir
Halterungen etc. wird d ? 15cm und damit die Aperturflache A mit

A ? 177cn?
angenommen. Analog wie in Anhang B zur Optik bei den Fruhwarnsatelliten

kann etwa nach [10] der folgende Ausdruck fiir den NEI -Wert (Noise Equiva-
lent Irradiance) angegeben werden.

u
JA T %
NEI ? e

A, 2o mD’

Neben den bereits nach obigen Ausflihrungen fixierten Werten wird in Ana-
logie zu herkémmlichen IR -Suchképfen vorgegangen:

Modulationsgrad: m?0.5
) e Us/ 5
Signal/Rauschverhaltnis: TR 2
R
Einzeldetektorelementflache: A, ? 0.01cm?
Elektrische Bandbreite: ? f ?780Hz
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Damit wird

NEI: 0.66pW/ cn? ? 1.13pW / cmy?

bei Beachtung der Detektortoleranzen. Als typischer und leicht handhabbarer
Wert wird

NEI THAAD ? 1pW/ cnt
ermittelt.

Um eine ,,extreme* Untergrenze fur NEI abzuschatzen, wird der Apertur-
durchmesser mit d ? 18cm und ein Modulationsgrad m? 1 angenommen. Es
folgt mit

NEI ?0.31pW/cm?

ein Wert, der in der Praxis mit hoher Wahrscheinlichkeit nicht unterschritten
werden dirfte.

Anmerkungen:
?? Der NEI -Wert in der Einheit Watt/cm? (hier Pikowatt/cm?2) eignet sich

hervorragend als Schnittstelle zwischen der ,,Innenwelt* des Suchkopfes
und den ,,aulleren* Strahlungsverhéltnissen zwischen TBM und der aktuel-
len Raketen- und damit Suchkopfposition. Mit der 0.g. Formel I&sst sich der
NEI -Wert anhand von Suchkopfdaten berechnen. Andererseits kann man
Uber das Photometrische Grundgesetz zum Beispiel in [9], nach einigen
Umformungen die Bestrahlungsstarke E (in Watt/cm?2) mit

g ?
RZ

E?

erhalten. Dabei ist J¢ die Strahlstarke des Zieles und sie kann etwa aus der
aerodynamischen Aufheizung errechnet werden. 7 gibt die Transmission
der Strahlung Uber die Distanz R zwischen TBM und Suchkopf an. Da
THAAD in hohen Bereichen der Atmosphére wirkt, gibt es praktisch keine
Transmissionsverluste, sodass ? ? 1ist. Aus der Gleichheit

E ? NEI

kann nun die Aufschaltentfernung R ermittelt werden, ab der ein Such-
kopf sein Ziel ,,sieht*.
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Im Programm RAAB wird die Zieltemperatur fir jeden Zeitschritt berech-
net. Diese Temperatur der TBM-Spitze (Stagnationspunkt) ergibt sich
einerseits aus der aerodynamischen Aufheizung und andererseits aus der
Warmeableitung zu inneren und rickwartigen Teilen der Rakete und der
Warmeabstrahlung. Um das technisch maximal mogliche Leistungsvermo-
gen von THAAD abzuklaren, wird mit NEI . ? 0.31pW /cn’ in RAAB
gerechnet.



ANHANG F

Schatzungen zum Treffgeschehen

1. Erlauterungen zur Trefferkinematik

Der ,.hit-to-kill“-Treffer eines Abwehrflugkdrpers mit einer TBM wird als
idealer unelastischer Stol3 angesehen. Das heift, dass nach dem ZusammenstofR}
beide Flugkdrper sozusagen als gemeinsamer ,,Klumpen* weiterfliegen. Dies ist
sicher eine starke Vereinfachung, doch derzeit hierorts die einzige Moglichkeit
einer Abschatzung des Trefferenergieumsatzes. Mit den Erhaltungssatzen des
Impulses und der Energie kann die maximal ftir Deformation, Erwarmung, etc.
zur Verfligung stehende Energie 7 berechnet werden. Es bedeuten:

Masse, Geschwindigkeit der TBM

ke

SR
;<\J

Masse, Geschwindigkeit des Flugkoérpers

Geschwindigkeit der nach dem StoR vereinten Massen M, ? 1,
Max. Energie fur Deformation, Erwarmung,.

-~ H< N}
N

Impulserhaltung:

2 2 2
myVv, ?myv, 2 ?m, A,

2v.2 M o, M
? Vp, 7 V,
m 2 m, m ?m,

< 0

2

Energieerhaltung:

2
Vl

2 2
M- ?m, Y22 M ? mjﬂ??
2 2

2

r r
??% mv,” 2 m,v,7 2 2m, |
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Treffwinkel ?;
le V2x ?Vly V2y ?Vlz V22

?

? ? arcos

Ablenkwinkel der TBM durch den Treffer ?:

’ ¢

Vi Viay ? Viy Vigy ? Vi, Vip,

2| |~
Vl ’-'1\/12
Anmerkung:

Bei dieser Abschéatzung wird die Energie des ,,Lethality Enhancers* des
Systems PATRIOT PAC3 nicht bericksichtigt, da hierorts dazu keine ausrei-
chenden technischen Daten aufliegen. Die Abschatzungen gelten streng
genommen nur fur Abwehrflugkérper ohne Gefechtskopf, wie zum Beispiel das
THAAD Kill Vehicle.

? ? arcos

2. Erwarmung von SARIN; Energiebedarfsschatzung

Die folgenden Ausfuihrungen sind als sehr grobe Schatzungen zur Bestim-
mung der spezifischen Warmen, der Verdampfungswéarme und letztlich des
Energiebedarfs zum Erwarmen von 1kg SARIN in einem festgelegten Tempera-
turbereich gedacht. Das Problem liegt vor allem darin, dass zu diesem
Kampfstoff bei AWT keine fur diese Berechnungen erforderlichen spezifischen
Daten vorliegen. Daher werden nach [35] Schatzungen mit datenmé&Rig bekann-
ten Substanzen als Grébstndherungen fur 1 Kilogramm ausgefuhrt.

Ausgangsdaten:
SARIN/GB bei einer Temperatur von 300K

Schmelzpunkt: 216 K

Siedepunkt: 420 K

Nach 0,3 Sekunden bei T = 1000K wird SARIN zu 99,996 Prozent zersetzt.
Summenformel: C4H10FO2P

Gesucht ist die Energie die erforderlich ist, um 1Kilogramm SARIN auf
1000 K zu erwéarmen.
Es gilt fur die relativen Atomgewichte:
H=1,P=31;C=12,0=16;F=19
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? 1mol SARIN = 140g

Fur die spezifischen Warmen (kJ/ZkgK) wird angenommen:

Benzol und Athylalkohol in ,,schlimmster Fall“ — Ansatzen bei Normaldruck:
Es ist davon auszugehen, dass die Normaldruckbedingungen nicht in den
Trefferhohen gelten, jedoch sind bessere Daten nicht verfligbar.

Spezifische Warmen Cy fur die flussige Phase:
Cqi = 2.43kI/kgK far Athylalkohol ~ CyHg5OH

Cqi = 1.70kJ/kgK far Benzol CgHg

Es wird als schlimmster Fall der Alkoholwert gewaéhlt, das heif3t

Cy1.= 2.43k)/kgK

Spezifische Warmen fir die Gasphase:
Benzol CsHs: C?7?5.04? 95.632077T ? 40.6207°7 2 ‘cal / mol K *

AlkoholC,HsOH: C ? 2 2.16 ? 49.7207T ?15.5320%°7 2 cal / mol K *

Die hochsten C-Werte (schlechtesten Félle) liegen fur T = 1000K vor.

Cay  50cal /mol “ K
Crrg  36cal /Mol “ K

Es wird fur SARIN der Wert C = 50cal/mol-K als schlechtester Fall gewahlt,
jedoch weiter mit dem Molekulargewicht von SARIN gerechnet.

Gas

Coas ?50cal /mol * K?209J /mol K ?1.49kJ/ kg ‘' K

Verdampfungswarme ?2:
Molare Verdampfungswarme:

?
—? 22cal / mol 7K

S

Fur SARIN: T ? 420K
? ?9.24kcal / mol ? 38.7kJ / mol
? ? 276kJ / kg
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Pro Kilogramm SARIN betrégt die erforderliche Energie um von 300 K ausge-
hend 1000 K zu erreichen:

172

T,?300K ?
27T, ?120K
T ?420K 5

T, 2420K 2
22T, 7580K
T, ?1000K5

C, ? 292kJ/ kg

2 2 276kJ / kg
C... 7 864kJ/ kg

Gas

C ?1432kJ / kg




ANHANG G

Farbbildteil
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ABWEHR :

TEHM:

-
=
]
S
7
=]
=
-
¢

319.1 SEK

Abb. 2.4: Flugbahn einer SCUD-B (OE); Dunkelrot: Antriebsphase; Hellrot: Gleitphase

,.Punktabstand“ = 1 Sekunde
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TEBH: ABWEHR :
SCUD-B (OE)X

165
319.1 SEK

Abb. 2.5: Flugbahn einer SCUD-B (OE) mit elevatorischer Flugkdrperlage;
»Punktabstand* = 5 Sekunden
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TEBH: ABWEHR :
AL-HUSSEIN

310
456.1 SEK

Abb. 2.10: Flugbahn einer AL-HUSSEIN (OE); ,,WeiRes Kreuz* = Flugkoérperbruch;
»Punktabstand“ = 1 Sekunde
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TEBH: ABWEHR :
AL-HUSSEIN (0OE)

310
455 .0 SEK

Abb. 2.11: Flugbahn einer AL-HUSSEIN (OE) mit elevatorischer Flugkdrperlage;
Weiles Kreuz = Flugkdrperbruch; ,,Punktabstand* =5 Sekunden

181



182



TEBH: ABWEHR :
AL-HUSSEIN (0OE)

Abb. 2.12: Flugbahn einer AL-HUSSEIN (OE) mit azimutaler Flugk&rperlage;

WeiRes Kreuz = Flugkorperbruch; ,,Punktabstand“ = 5 Sekunden
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TEM : A ABWEHR :
AL—HUSSEIN (OE)

65
456.1 SEK

Abb. 2.13: Flugbahnende einer AL-HUSSEIN (OE) fur t > 350 sek mit ,,Punktabstand“ = 3 Sekunden;
Elevatorische Flugkorperlage; Weilles Kreuz = Flugkdrperbruch
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TEM: ABWEHR :
AL-HUSSEIN (0OE)

65
= +4456.1 3EEK
Abb. 2.14: Flugbahnende einer AL-HUSSEIN (OE) fiir t > 350 Sekunden mit ,,Punktabstand“ = 3 Sekunden;

Azimutale Flugkorperlage; WeilRes Kreuz = Flugkdrperbruch
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ABWEHR :

NHODONG (ODEX A

OS5
628 .9 SEK

Abb. 2.21: Flugbahn einer NO-DONG (OE) A; Grtines Kreuz = Separation
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TEBH: ABWEHR :
NHODONG (ODEX A

OS5
624.0 SEK

Abb. 2.22: Flugbahn einer NO-DONG (OE) A mit elevatorischer Flugkorperlage;
»Punktabstand* = 6 Sekunden; Griines Kreuz = Separation
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ABWEHR :

NHODONG (ODEX A

135
= 628.9 SEK

Abb. 2.23: Flugbahnende einer NO-DONG (OE) A fiir t > 500 Sekunden mit ,,Punktabstand“ = 2 Sekunden;
Elevatorische Flugkérperlage; Griines Kreuz = Separation
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TEBH: ABWEHR :
HODONG (ODE) B

=
665 .9 SEK

Abb. 2.27: Flugbahn einer NO-DONG (OE) B; Elevatorische Flugkorperlage;
Grines Kreuz = Separation (im Flugbahnaufstieg)
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THAAD - SCUD-B (OE)

= 00km
= =1 00km
X 200km
> e 300km
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Abb. 4.5: Schiessbereiche THAAD gegen SCUD-B (OE)
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THAAD -- AL-HUSSEIN
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Abb. 4.6: SchieRbereiche THAAD gegen AL-HUSSEIN (OE)
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THAAD -- NO-DONG
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Abb. 4.7: Schiellbereiche THAAD gegen NO-DONG (OE) A
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PATRIOT PAC3 -- SCUD-B
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Abb. 4.11: SchieRbereiche PATRIOT PAC 3 gegen SCUD-B (OE)
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PATRIOT PAC3 -- AL-HUSSEIN
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Abb. 4.13: Schiessbereiche PATRIOT PAC3 gegen AL-HUSSEIN (OE)
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PATRIOT PACS3 -- NO-DONG
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Abb. 4.14: Schiel3bereiche PATRIOT PAC 3 gegen NO-DONG (OE) A
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ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD

THAAD

PATRIOT PAC3

PATRIOT FPAC3

755
= §891.9 SEK

Abb. 5.2: Flugbahn der Abwehrflugkérper THAAD und PATRIOT PAC3 bis zu deren Bodenaufschlag;
Gelbe Punkte = Treffer
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ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD

THAAD

PATRIOT PAC3

PATRIOT FPAC3

755
891 .9 SEK

Abb. 5.3: Azimutale Sicht der Flugbahnen von Abb. 5.2
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THAAD -- NO-DONG
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Abb. 5.4: Zu Fallbeispiel: Relativpositionen der TBM-Angriffsziele zur THAAD -Feuerstellung (Wildon/Stmk)
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PATRIOT PAC3 -- NO-DONG
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Abb. 5.5: Zu Fallbeispiel: Relativpositionen der TBM-Angriffsziele zu den PAC3-Feuerstellungen
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ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD

OS5
628 .9 SEK

Abb. 5.6: TBM-Abwehr WIEN (z-x-Darstellung) mit Voreinweisung
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TEBH: ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD
PATRIOT FPAC3

380
= 628.9 SEK

Abb. 5.7: TBM-Abwehr WIEN (z-x-Darstellung) mit Voreinweisung; t > 300 Sekunden
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TEBH: ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD
PATRIOT FPAC3

380
628 .9 SEK

Abb. 5.8: TBM-Abwehr WIEN (y-x-Darstellung) mit Voreinweisung; t > 300 Sekunden
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TEM: ABWEHR :

HODONG (DE?Y A THAAD
THAAD
PATRIOT

390
628 .9 SER

Abb. 5.9: TBM-Abwehr GRAZ (z-x-Darstellung) mit Voreinweisung; t > 300 Sekunden
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TEBH: ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD
THAAD
PATRIOT PAC3

390

628 .9 S5EK
Abb. 5.10: TBMAbwehr GRAZ (y-x-Darstellung) mit VVoreinweisung; t > 300 Sekunden
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TEBH: ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD
THAAD
PATRIOT PAC3

390

628 .9 S5EK
Abb. 5.11: TBMAbwehr GRAZ (z-x-Darstellung) ohne Voreinweisung; t > 300 Sekunden
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ABWEHR :
NHODONG (ODEX A THAAD
PATRIOT FPAC3

OS5
628 .9 SEK

Abb. 5.12: TBM-Abwehr INNSBRUCK (z-x-Darstellung) mit Voreinweisung
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Abb. 5.13: Zu Fallbeispiel: TBM-Angriff und Verteidigung (Dispositiv)
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