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摘要 双行根数(Two Line Element, TLE)作为一类广泛使用的空间物体编目数据, 其预报精度和误差特

性是TLE编目在空间碎片研究中所要关注的问题之一. TLE编目需要配合SGP4/SDP4 (Simplified General

Perturbations 4/Simplified Deep Space 4)模型进行轨道预报, 对深空物体来说, 主要考虑带谐项J2、J3、J4摄

动、第三体日月摄动和特殊轨道共振问题修正等. 其中, SGP4/SDP4模型第三体摄动计算时, 对日月轨道近似

采用了长期进动根数和简单平运动的方式, 在外推10 d时存在约2◦–3◦的日月位置偏差. 日月轨道计算可选用更

加精确的方法来改进初始位置估计, 并根据日月运动规律的不同, 对太阳轨道采用平运动近似, 对月球轨道采用

计算真近点角近似, 在外推10 d时, 二者位置偏差可分别减小到约1′–2′和15′–20′范围. 采用激光测距卫星Etalon

1、伽利略卫星导航系统Galileo 23卫星作为对比算例, 结果分析表明二者原始的TLE编目轨道进行预报时存在

明显的位置误差异常变化趋势; 采用日月轨道计算改进后, 重新定轨得到的“改进”编目具有更加精确的轨道预

报结果.
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1 引言

双行根数(Two Line Element, TLE)编目是以

SGP4 (Simplified General Perturbations 4)力学

模型为基础的轨道确定结果, 由美国SSN (Space

Surveillance Network)提供观测数据支持. 依赖于

美国SSN的强大观测能力和全球站点分布, TLE编

目可以实现大部分空间物体的日更新. 通常认为,

TLE编目具有公里级定轨精度, 可以编目管理直径

大于10 cm的低轨道空间物体和直径大于1 m的地

球同步轨道空间物体. 作为一种可公开获取的近地

空间物体数据, TLE编目在空间物体观测[1–2]、空

间物体交会筛查和碰撞概率计算[3]、太空态势感

知[4–6]等多个研究领域都有应用. 由于TLE编目对

空间物体的覆盖范围广, 其在碰撞风险评估过程中

有着重要作用.

随着空间编目数量的不断增多, 如何保障在轨

航天器的运行安全及合理地进行空间物体碰撞风

险评估, 成为所有航天活动参与者都要面对的重要

问题. 这其中, 基于碰撞概率计算[7–9]的空间物体预

警规避方法, 成为一种可定量描述潜在风险、辅助

决策机动方案的有效方法. 准确、有效的碰撞概率
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计算依赖于交会事件中主从目标的精确轨道预报,

包括二者位置、速度和协方差矩阵的结果. 美国国

家航空航天局(NASA)指出, 将TLE编目数据直接

应用于空间物体碰撞概率计算, 其精度是无法满足

规避决策需求的1 .

针对TLE编目预报精度的评估和改进问题,

国内外学者已开展多方面的研究. 韦栋等[10–11]以

建立数值参考轨道的方式, 给出了几类典型轨道

的TLE定轨和预报精度评估统计结果. Coughlin[12]

用类似方法研究了EGP (Enhanced General Per-

turbation)方式生成TLE数据的预报精度. Kelso[13]

则以GPS星历为基准, 发现TLE编目可能存在明显

的偏差. 利用稀疏光学观测资料, 赵广宇等[14]实现

了对TLE编目的改进, 可以提高其预报3 d、7 d时

长的精度. 刘卫等[15]和Vallado等[16]则以历史TLE

编目作为“观测数据”, 考虑更加完整的力学模型

进行“二次”定轨以实现预报精度的改进. Li等[17]和

Curzi等[18]验证了机器学习和神经网络在预测TLE

编目预报误差模式的有效性, 并采用模型补偿方

式提高预报准确性. 针对SGP4模型的限制, 许晓丽

等[19]指出缺少J22田谐项摄动, 使得TLE编目存在

无法消除的周期性系统误差, 对于500 km高度的低

轨卫星会达到千米量级.

由美国太空军下属机构Space Operations

Command所主导的Astrodynamics Standards2对

SGP4模型进行了改进, 开发了SGP4-XP (SGP ex-

tended perturbations)预报方法. SGP4-XP相比现

有SGP4模型的主要区别有: 修改了月球摄动和大

气密度模型、增加太阳光压摄动、将深空模型应

用于全部空间物体等. SGP4-XP声称其精度更加

接近SP (Special Perturbation)方法,同时计算时间

消耗仅相当于之前SGP4模型的1.5–2倍, 但具体实

现以及可用的编目数据并未公布.

本文将对TLE编目深空物体的SGP4模型预报

方法进行分析, 给出SGP4模型实现中日月轨道计

算时存在的位置偏差, 并给出相应的改进方式, 最

后采用算例对比分析方式讨论日月轨道计算改进

对预报精度的效果.

2 SGP4模型日月轨道计算分析与

改进

SGP4模型分为SGP4/SDP4两部分, 其中

SDP4相对于SGP4增加了第三体摄动中的日月影

响和特定轨道田谐项共振修正(深空模型), 以提高

深空物体(平周期大于225 min)预报精度. 实际中

SGP4/SDP4模型的使用已融合成统一的计算流

程, 仅以空间物体的平周期来决定是否加入深空模

型计算. 因此, 本文中不再区分二者, 合称SGP4模

型. Hoots等[20]总结了美国SSN中所采用编目模型

的历史发展, 并详细给出SGP4模型的计算过程. 而

Vallado等[21]整理并维护了SGP4模型的源代码, 十

分接近于美国SSN编目过程中所采用的SGP4模型.

本文对SGP4模型的分析对比即以此二者为具体参

考标准.

2.1 SGP4模型的解形式

关于SGP4模型的理论分析, 文献[22–25]已给

出完整的描述. 简单来说, TLE编目是平根数形式

的一阶摄动分析解, 其解的形式可表示为[25]{
σ(t) = σ̄(t) + σ(1)

s (t) ,

σ̄(t) = σ̄0 + (δn̄0 + σ1 + σ2)(t− t0) + ∆σ
(1)
l (t) ,

(1)

其中, t为预报时刻, t0为历元时刻, σ̄0可以看作以平

根数形式给出TLE编目, σ̄(t)为不含短周期项的平

根数, σ(t)即为预报结果, δn̄0为无摄运动项, σ1为

一阶长期项, σ2为二阶长期项, ∆σ
(1)
l (t)为一阶长周

期项, σ
(1)
s (t)为一阶短周期项.

SGP4模型的具体实现仅包含了主要带谐项

J2、J3、J4和大气阻力的摄动影响, 另外对深空物

体则增加了第三体摄动中的日月影响以及对特定

轨道的田谐项共振问题修正. 具体来说, SGP4深空

模型增加了σ2与σ
(1)
l (t)两个附加项的计算过程.

2.2 SGP4模型日月轨道计算分析

SGP4深空模型的第三体摄动项计算过程, 仅

考虑日月的平运动, 即以日月在编目历元时刻瞬时
1https://satellitesafety.gsfc.nasa.gov/CARA.html.
2https://www.space-track.org/documentation#/sgp4.
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根数的无摄运动来近似其真实运行规律. 为了更

加贴近实际日月轨道的长期变化, SGP4模型[21]以

(2)–(3)式的形式给出某时刻的日月瞬时根数, 即为

所采用日月轨道计算的具体形式.

nS = 0.9856◦ · d−1 ,

eS = 0.01675 ,

iS = 0◦ ,

ΩS = 0◦ ,

ωS = 281.2208027◦ ,

MS = 358.47584◦ + nSt1900.0 ,

(2)



nL = 13.0650◦ · d−1 ,

eL = 0.05490 ,

iL = 5.145396◦ ,

ΩL = 259.1833275◦ − 0.0529539222◦t1900.0 ,

l = 270.4342◦ + 13.1763965368◦t1900.0 ,

γ = 334.32955◦ + 0.1114040803◦t1900.0 ,

ωL = γ − ΩL ,

ML = l − γ ,

(3)

其中, 下标S、L分别代表日、月,平运动速率n、偏

心率e、轨道倾角i、升交点经度Ω、近地点幅角ω、

平近点角M为地心平黄道下的轨道根数, (2)–(3)式

中t1900.0是自1900年1月1日起算的儒略日. 可以看

出, SGP4深空模型[21]将太阳轨道近似为固定椭圆,

仅有平运动的影响; 对月球轨道的近似, 仅考虑了

升交点赤经ΩL, 平近点角经度l (mean longitude),

近地点经度γ (longitude of periapsis)随时间的变

化. 这样的近似在构造解析解时可以避免复杂的计

算, 但也会引入日月轨道计算造成的误差.

SGP4深空模型中日月运动近似引入的误差,

可以分为初始偏差, 即编目历元时刻的日月位置

误差; 外推误差, 即以平运动近似日月真实运行时

的位置误差. 将(2)、(3)式的计算结果, 与JPL (Jet

Propulsion Laboratory)提供的DE432数值精密星

历进行对比, 转换到J2000地心平赤道坐标下, 得

到日月在不同时刻的位置偏差与平运动偏差, 如

图1所示, 其中δn为平运动偏差.

从图1可以看出: SGP4模型对太阳轨道的计算

以2021年1月至2023年1月之间为例, 对太阳位置存

在约2◦的初始偏差, 对平运动的估计比精确值大约

0.1′ · d−1, 且存在周期性; 对月球轨道的计算, 以

2021年8月至2021年10月之间为例, 对月球位置存

在约1◦的初始偏差, 对平运动的估计比精确值小约

20′ · d−1, 且存在周期性. 以外推10 d估计, SGP4模

型日月轨道计算对日月估计存在约为2◦–3◦的位置

偏差, 且会随着外推时长不断增大.

图 1 SDP4日月轨道与JPL DE432星历相比的位置和平运动偏差, 上: 太阳(2021年1月1日—2023年1月1日), 下: 月

球(2021年8月1日—2021年10月1日).

Fig. 1 Position and mean motion difference between SDP4 solar/lunar orbit and JPL DE432 ephemeris, top panel: solar (Jan

1st 2021—Jan 1st 2023), bottom panel: lunar (Aug 1st 2021—Oct 1st 2021).
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图 1 续

Fig. 1 Continued

2.3 改进方法

在不影响SGP4模型[21]第三体摄动求解过程的

情况下, 对日月轨道计算改进仍需要编目历元时刻

的日月瞬根. 由SGP4模型日月轨道计算过程可知,

编目历元时刻的日月初始位置及其外推近似, 直接

决定了二者的位置精度. 以卫星轨道预报数值方法

为参考, 对日月位置的精确计算, 一般采用精密星

历的方式来获取, 如JPL DE系列. 考虑到SGP4模

型本身精度不是很高, 同时为了减少日月位置计算

对轨道预报效率的影响, 可以采用一些较低精度的

方法.

对太阳初始位置的计算, 本文选取文献[26]中

给出的计算方法, 其精度约为0.01◦, 如下所示:



aS = 1.000001018 au ,

eS = 0.016708634− 0.000042037T − 0.0000001267T 2 ,

iS = 0◦ ,

ΩS = 0◦ ,

l = 280.46646◦ + 36000.76983◦T + 0.0003032◦T 2 ,

MS = 357.52911◦ + 35999.05029◦T + 0.0001537◦T 2 ,

ωS = l −MS ,

ϵA = 23◦26′21.448′′ − 46.8150′′T − 0.00059′′T 2 + 0.001813′′T 3 ,

(4)

其中, 轨道根数均为地心平黄道下的根数, aS为轨

道半长轴, T为自J2000.0起算的儒略世纪数, 表达

式为

T =
tJD − 2451545.0

36525
, (5)

tJD为儒略日, ϵA为平黄赤交角. SGP4模型[21]中采

用了固定值ϵA = 23.4441◦, (4)式同时给出ϵA随时

间的变化, 可以避免引入额外的坐标转换误差. 外

推计算时, 对太阳运动仍然近似为无摄运动, 采

用SGP4模型[21]中太阳平运动值nS = 0.9856◦ ·d−1.

与太阳相比, 月球的运行规律更加复杂,

较为准确的月球位置计算通常以级数形式给

出[26–27].本文选取SOFA (Standards of Fundamen-

tal Astronomy)3提供的moon98子程序计算月球初

始位置, 其精度约为3′′, 限于计算过程涉及级数项
3http://www.iausofa.org.
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较多, 略去具体公式形式. 需要说明的是, moon98

计算结果给出的是GCRS (Geocentric Celestial

Reference System)坐标系下的位置矢量、速度矢

量, 需要进行坐标转换, 并计算SGP4模型中所需要

的平黄经根数. 外推计算时, 由于月球平运动nL变

化较快, 不再采用平运动近似方式, 本文采用

moon98子程序直接计算月球的升交距角uLt和升

交点ΩLt, 来近似月球的真近点角fL随时间的变化,

如下所示:

fLt = uLt − ωL0 + (ΩLt − ΩL0) cos iL0 , (6)

其中, 下标为0的变量是编目历元时刻的日月轨道

根数, 下标为t的变量取外推时刻的日月轨道根数.

图2给出SGP4深空模型日月轨道与JPL DE

432星历相比的位置偏差, 和采用改进方法之后的

位置偏差, 起算时间2021年9月1日, 外推时间30 d.

从图中可以看出, 采用改进方法之后, 太阳位置误

差约外推30 d, 约为1′–2′; 月球位置误差, 外推10

d约为5′, 外推30 d约15′–20′.
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图 2 外推时SDP4日月轨道与JPL DE432相比的位置偏差, 与改进之后的位置偏差. 上: 太阳(2021年9月1日—2021年10月1日), 下: 月

球(2021年9月1日—2021年10月1日).

Fig. 2 Position difference in solar/lunar orbit propagation—SDP4 vs. JPL DE432 and “corrected” vs. JPL DE432. Top: solar

(Sep 1st 2021—Oct 1st 2021), Bottom: lunar (Sep 1st 2021—Oct 1st 2021).
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准确地说, (4)式和SOFA moon98方法中, T要

求采用TDB (Barycentric Dynamical Time)时间系

统. 而TLE编目中实际提供的是编目历元时刻UTC

(Universal Coordinated Time)时间, 参考文献[21]

的计算过程, 本文同样忽略了时间系统之间的转

换, 将UTC作为所有计算中的统一时间系统. 此

外, 与TLE编目相适配的坐标系系统定义应该选

取为TEME (True Equator Mean Equinox)[28], S-

GP4深空模型[21]仅将日月轨道变换到地心平赤道

坐标系(Mean of Date), 二者之间还存在由章动和

赤经章动分量所联系的坐标系转换. 由于地球章动

量级约为10′′, 限于当前改进方法的精度, 这是可以

忽略的.

3 算例分析

本文将改进后的日月轨道近似方法应用于文

献[21]中SGP4模型第三体摄动计算, 以算例形式来

分析其对TLE编目深空物体预报精度的影响. 理想

情况下, 对比算例应采用相同的观测数据、定轨策

略, 分别以原SGP4模型[21]和改进后SGP4模型为

预报方法, 进行轨道确定生成两组TLE编目, 二者

预报结果与参考精密轨道对比, 是验证日月轨道计

算改进可提高TLE编目深空物体预报精度的直接

手段. 若以真实编目中TLE数据为研究对象时, 存

在无法获取相应真实观测数据及定轨策略的问题.

而采用伪“观测数据”时, 定轨结果则同时受观测数

据、定轨策略和计算改进等因素共同作用, 无法单

独体现计算改进对原TLE编目预报精度的影响. 本

文采用生成“近似”编目, 使其与原始TLE编目的预

报误差特性具有相似性, 来选取轨道确定输入数

据, 可以近似“分离”观测数据、定轨策略与SGP4

模型改进对定轨结果的影响.

本文算例选取激光测距卫星精密预报星历

CPF (Consolidated Prediction Format)数据为参

考轨道. 激光测距卫星通常具有厘米级的测量精

度, 通过定轨可得到精密参考轨道来评估其他观测

设备的数据精度[29].激光测距卫星还可获得CPF数

据, 这是由ILRS (International Laser Ranging Ser-

vice)多个数据中心公开发布的轨道预报, 包含了

完整的力学模型, 是卫星激光测距数据的定轨结

果, 具有约10 m量级的位置精度. 以历史CPF数据

作为“参考”轨道评估SGP4模型预报精度是足够的.

算例分析步骤如下:

1. 选取某深空物体TLE编目, 进行轨道预报并

与CPF数据参考轨道进行对比, 给出其预报

误差特性估计;

2. 以CPF数据作为输入, 以原SGP4模型为预报

方法, 在编目历元时刻重新进行轨道确定[30],

通过调整CPF数据时间分布, 生成与第1步

原TLE编目误差变化趋势相近的“近似”编

目, 此时所选取的作为定轨输入CPF数据称

为“近似定轨约束”;

3. 将第2步中的“近似定轨约束”以日月轨道计

算改进后的SGP4模型为预报方法, 再次在编

目历元时刻进行轨道确定, 得到“改进”编目;

4. 将原始编目、“近似”编目与“改进”编目进行

预报, 以最末次“近似定轨约束”数据时刻为

零点, 与相应的CPF数据参考轨道进行对比,

以分析日月轨道计算改进对TLE编目深空物

体预报精度的影响.

由于“近似”编目与“改进”编目都是基于相同

输入数据的定轨结果, 二者预报结果之间的对比可

以反映出改进日月轨道计算的作用. 所选取“近似

定轨约束”使得“近似”编目与原TLE编目具有相似

的误差趋势, 则可以反映“改进”编目相比原TLE编

目预报精度的提高, 从而估计TLE编目深空物体轨

道预报受日月轨道计算改进的影响.

本文选取TLE编目中的Etalon 1卫星和Galileo

23卫星作为分析对象. Etalon 1是由前苏联在

1989年发射的专用激光测距卫星, 轨道高度约

19120 km, 周期约676 min; Galileo 23是欧空局在

2018年发射的伽利略卫星导航定位系统组成之

一, 具有卫星激光测距功能, 轨道高度约23220 km,

周期约845 min. Etalon 1卫星和Galileo 23卫星属

SGP4模型中约定的深空物体, 均不涉及共振问题

计算, 可更直接地反映出日月轨道计算变化对轨

道预报的影响. 选取2021年9月TLE编目数据, 其历

元时刻、平转动圈数m数及阻力项B∗等如表1–2所

示, 其中Etalon 1卫星见表1, Galileo 23卫星见表2.
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表 1 算例中Etalon 1卫星TLE编目的平根数
Table 1 Mean elements of Etalon 1 satellite TLE catalogues in test cases

Epoch (UTC) i/◦ Ω/◦ e ω/◦ M/◦ m B∗

2021-09-01T04:08:18.319 64.2406 132.3353 0.0023321 212.0902 19.8036 2.13156400 0.

2021-09-10T09:48:28.510 64.2421 132.0178 0.0023336 212.0723 267.3588 2.13156275 0.

2021-09-20T12:30:29.741 64.2441 131.6702 0.0023356 212.0598 107.3365 2.13156337 0.

表 2 算例中Galileo 23卫星TLE编目的平根数
Table 2 Mean elements of Galileo 23 satellite TLE catalogues in test cases

Epoch (UTC) i/◦ Ω/◦ e ω/◦ M/◦ m B∗

2021-09-02T02:07:22.945 57.0586 29.0053 0.0001871 256.3644 103.6222 1.70476126 0.

2021-09-10T21:17:33.684 57.0628 28.7669 0.0002119 253.6791 106.2977 1.70475944 0.

2021-09-21T10:41:46.259 57.0675 28.4806 0.0002457 252.6734 107.2886 1.70476178 0.

激光测距卫星CPF数据中位置、速度矢量的

坐标系定义为ITRS (International Terrestrial Ref-

erence System), 作为数据输入时, 需要转换到

SGP4模型相适配的TEME坐标系下. 本文中仅选

用CPF数据位置矢量作为定轨数据输入, 数据点间

隔300 s, 采用全弧段模式. 原TLE编目中B∗项为0,

定轨时保持B∗原值为已知参数. 定轨时对所有数

据输入采用等权处理, 采用最小二乘方法, 以位置

偏差和最小为约束条件来求解. “近似定轨约束”起

止范围需要不断调整, 以“近似”编目和原TLE编目

预报误差的相似性来决定. 本文算例所选用“近似

定轨约束”要保证轨道确定所得“近似”编目(图3、

图4中“OD without correction”)与TLE编目(图3、

图4中“Original TLE”)的预报误差具有相对一致

的变化趋势, 即可认为“近似定轨约束”在最小二乘

求解过程的约束作用与观测数据相同, 是对观测数

据的一个合理近似. 本文在“近似定轨约束”的调整

过程中发现, 如果限制“近似定轨约束”时间范围在

编目历元时刻之前, 不能保证总是找到最佳的“近

似编目”, 最终取消时间范围限定, 以满足获取最

佳“近似”编目的要求. 如图3和图4中所示, 以“*”符

号标出本文算例所选择CPF数据的时间范围.

图3中给出了Etalon 1卫星在所选3个时刻的

TLE编目、“近似”编目和“改进”编目的预报精度

对比, 其中“近似”编目和“改进”编目采用了相同

“近似定轨约束”. 可以看出, “改进”编目结合改进

后SGP4模型, 在预报零点时刻之前对“近似定轨

约束”的拟合精度优于TLE编目、“近似”编目表现;

在预报零点时刻之后, 位置误差约为1–2 km之间,

变化规律较为一致. 作为对比, 原TLE编目、“近

似”编目在预报零点之后, 存在位置误差明显增大

现象, 变化趋势相对较为复杂, 最大位置误差可达

到2–5 km量级.

同样的,图4中给出了Galileo 23卫星在所选3个

时刻的TLE编目、“近似”编目和“改进”编目的预

报精度对比. 可以看出, 在预报零点时刻之前, “改

进”编目相比TLE编目、“近似”编目, 对“近似定轨

约束”的拟合精度仍优于后二者表现; 在预报零点

时刻之后, 位置误差约为5–10 km之间, 变化规律较

为一致. 对比原TLE编目、“近似”编目, 在预报零

点时刻之后, 同样存在预报位置误差异常变化, 变

化趋势较为复杂的现象, 其位置误差最大可达到

约15 km量级.

上述算例分析表明, 本文给出的日月轨道计算

改进应用于SGP4模型是有效的, 在使用相同观测

数据进行定轨时, 是可以提高TLE编目深空物体轨

道预报精度的.
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图 3 Etalon 1卫星预报精度的对比—原始TLE, “改进”前/后定轨所得TLE

Fig. 3 Comparison of propagation accuracy of Etalon 1 — original TLE vs. TLEs from OD with/without corrections
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图 4 Galileo 23卫星预报精度对比—原始TLE, “改进”前/后定轨所得TLE

Fig. 4 Comparison of propagation accuracy of Galileo 23 — original TLE vs. TLEs from OD with/without corrections
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4 结论

TLE编目是空间碎片环境研究领域常用的一

种数据, 文献[21]给出与美国SSN生成TLE编目时

最为接近的SGP4模型实现, 是TLE编目轨道预报

方法的“标准”参考. 本文分析SGP4模型第三体摄

动计算过程发现, 其日月轨道计算存在初始位置

偏差和平运动近似偏差; 其对日月位置的估计,

在外推10 d时约为2◦–3◦误差, 且随外推时长不断

增大. 日月轨道计算偏差会直接影响SGP4模型第

三体摄动项, 引起二阶长期项σ2与一阶长周期项

σ
(1)
l (t)变化, 导致深空物体轨道预报位置误差增大.

通过选择更加准确的日月轨道计算方法, 并对月球

运动以直接计算真近点角方式来近似, 可改进SGP

模型中日月轨道计算, 使得其外推10 d时, 将太阳

位置偏差减小到1′量级, 月球位置偏差减小到10′量

级. 选用CPF数据作为参考轨道, 本文以生成“近

似”编目和“改进”编目的方式,对Etalon 1和Galileo

23卫星进行重定轨, 来验证日月轨道计算改进是

可以提高相应TLE编目预报精度的. 对于深空物

体TLE编目, 以Etalon 1和Galileo 23卫星为例, 其

轨道预报位置误差存在异常增大现象, 且变化趋

势相对复杂. 采用改进日月轨道计算后SGP模型

所得“改进”编目, 在预报时刻零点之前, 其拟合精

度优于TLE编目和“近似”编目表现; 在预报零点时

刻之后, “改进”编目预报位置误差变化规律也较

为一致, 且增长小于相应TLE编目. 本文对TLE编

目深空物体的误差特性研究有一定帮助, 日月轨

道计算偏差会引起其位置误差趋势异常变化, 混

淆SGP4模型本身的误差演化特性; 以“二次”轨道

确定来提高TLE编目预报精度时, 对于深空物体应

考虑SGP4模型日月轨道计算改进, 可以获得更好

的定轨结果.
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ABSTRACT Two Line Element (TLE) set is a widely used catalogue data of space objects, consequently
its propagation accuracy and error characteristic became one of the concerned problems in space debris
research. TLEs should be propagated with the compatible SGP4/SDP4 (Simplified General Perturbations
4/Simplified Deep Space 4) model. For a deep-space object, SGP4/SDP4 model includes J2, J3, J4 zonal
perturbations, solar/lunar third-body perturbation, and an extra treatment for 12 h/24 h orbit resonance
problem. In regard to third-body perturbation, the SGP4/SDP4 model describes solar/lunar orbit with
a set of time-varying elements with a simple two-body mean motion, of which there would be 2◦–3◦

solar/lunar position error after a 10 d extrapolation. A modest accuracy solar/lunar orbit model has been
chosen to provide a more precise position estimation at the TLE element epoch. Due to the difference
between solar/lunar motion complexity, the lunar is directly modeled by its true anomaly function, while
the solar is modeled by the two-body mean motion. The result that approximately 1′–2′ for solar position,
and 15′–20′ for lunar position is achieved for a 10 d extrapolation. The laser ranging satellite Etalon 1 and
Galileo 23 were taken as examples to show that the evolution of position accuracy of the TLEs could have
an abnormal change during the propagation, while an “improved” TLE with solar/lunar orbit correction
will have better performance.

Key words celestial mechanics, SGP4/SDP4 (Simplified General Perturbations 4/Simplified Deep Space
4), methods: data analysis
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