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요 약  

 
본 논문은 5G NTN(non-terrestrial network) 저궤도 위성 통신 환경에서 위성의 이동에 따른 시변 도플러 천이(Doppler 

shift)와 전파 지연(propagation delay)을 계산하는 방법을 다룬다. 시간에 따른 위성의 위치를 반영하기 위하여 위성의 

궤도 요소(orbital element) 혹은 위성의 위치 및 속도 벡터(position and velocity vectors)를 이용할 수 있다. 위성의 

궤도 요소 혹은 위치 및 속도 벡터는 SIB19 를 통해 단말에게 전달된다. 단말은 위성의 궤도 요소로부터 시간에 따른 

위성의 위치를 추정할 수 있다. 본 논문에서는 위성의 궤도 요소를 사용하여 시변 도플러 천이와 전파 지연을 계산하는 

방법을 소개한다. 

 

Ⅰ. 서 론  

6G 표준화가 진행됨에 따라 위성 통신은 통신 산업의 

주목을 받고 있다. 특히 저궤도(low earth orbital: LEO) 

위성을 활용한 비지상 네트워크(non-terrestrial network: 

NTN) 통신 기술이 차세대 통신 인프라의 핵심 요소로 

부상하고 있다. 그러나 위성과 지상 단말기 간의 상당한 

거리와 위성의 빠른 움직임으로 인해 큰 도플러 

천이(doppler shift)와 긴 전파 지연(propagation 

delay)이 발생하며, 이를 해결해야 하는 기술적 과제가 

존재한다. 이러한 문제를 효과적으로 해결하기 위해서 

사용자 단말(UE)이 도플러 천이와 전파 지연을 추정하여 

선보상하는 방법을 사용하고 있다. 특히 위성의 이동으로 

인한 시변 도플러 천이와 전파 지연을 정확히 추정하기 

위해서는 시간에 따른 위성의 위치 정보를 확보해야 

한다. 3GPP Release 17 에서는 UE 에게 위성 정보를 

전달하기 위하여 SIB19 를 사용한다. SIB19 에는 하향 

링크 서브 프레임의 시작 시간인 epoch time, 위성의 

궤도 정보를 가지는 EphemerisInfo 등을 포함한다. 

EphemerisInfo 에는 ECEF(Earth-Centered, Earth-

Fixed) 좌표계에서 위성의 위치 벡터와 속도 벡터를 

나타내는 PositionVelocity-r17 과 위성의 6 가지 궤도 

요소(orbital element)를 나타내는 Orbital-r17 이 

포함된다. 여기서 궤도 요소는 케플러 궤도 모델의 

파라미터를 뜻하며 표 1 과 같다[1]. 본 논문에서는 궤도 

요소를 이용하여 위성의 ECEF 좌표에서의 위치 벡터와 

속도 벡터를 계산하고 이를 이용하여 도플러 천이와 

전파 지연을 계산하는 방법을 소개한다. 

 

표 1. Orbital element parameters 

Parameter Meaning 

𝒂 Semi-major Axis 

𝒆 Eccentricity 

𝒊 Inclination 

𝛀 Longitude of the Ascending Node 

𝝎 Argument of Periapsis 

𝑴 Mean Anomaly 

 

Ⅱ. 본론  

우선 위성의 위치 벡터와 속도 벡터를 계산하기 

위해서는 PQW(Perifocal Coordinate System) 좌표계의 

위성 위치 벡터와 속도 벡터를 구하여야 한다. 

PQW 좌표계는 위성이 그리는 궤도면 내부에서의 2 차원 

좌표계이다. 현재 시각에서 위성의 PQW 위치 벡터와 

속도 벡터를 구하기 위해서는 현재 mean anomaly 𝑀을 

먼저 구해야 한다. 식 (1)와 같이 epoch 시간 𝑇0 와 

epoch 시간의 mean anomaly 𝑀0로부터 현재까지 경과된 

시간의 mean anomaly 𝑀을 구한다[2].  

 
𝑀 = 𝑀0 + 𝑛 ∗ (𝑡 − 𝑇0) (1)

𝑛 = √
𝜇𝐸

𝑎3

 

 

여기서, n 은 케플러 방정식에 따른 위성의 평균 각속도에 

해당한다. 또한 𝜇𝐸 = 3.986 ∗ 1014𝑚3𝑠−2는 지구의 표준 중력 

변수(gravitational parameter)이다. 계산된 mean 
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anomaly 는 식 (2)를 통하여 eccentric anomaly E 를 

구한 후 식 (3)을 적용하여 true anomaly  𝜈를 구할 수 

있다. 

 
𝑀 = 𝐸 − 𝑒𝑠𝑖𝑛(𝐸) (2) 

𝑣 = 2 tan−1(√
1 + 𝑒

1 − 𝑒
tan

𝐸

2
) (3) 

계산된 𝜈를 사용하여 식 (4)와 (5)로부터 위성의 PQW 

좌표계에서 위치 벡터와 속도 벡터를 구할 수 있다. 

 

𝑃𝑃𝑄𝑊 =

[
 
 
 
 
 
𝑎 ∗ (1 − 𝑒2) cos(𝑣)

1 + 𝑒 ∗ cos(𝑣)

𝑎 ∗ (1 − 𝑒2) sin(𝑣)

1 + 𝑒 ∗ cos(𝑣)
0 ]

 
 
 
 
 

(4) 

𝑉𝑃𝑄𝑊 =

[
 
 
 
 
 
 

−√
𝜇𝐸

𝑎 ∗ (1 − 𝑒2)
∗ sin(𝑣)

√
𝜇𝐸

𝑎 ∗ (1 − 𝑒2)
∗ (𝑒 + cos(𝑣))

0 ]
 
 
 
 
 
 

(5) 

 

계산된 PQW 좌표계는 3 차원 좌표계인 ECI (Earth-

Centered Inertial) J2000 으로 변환이 가능하다. ECI 는 

지구 중심 좌표계를 뜻하며 J2000은 그 중 2000년 1월 

1 일 12:00 을 기준으로 한 좌표계이다. PQW 좌표계의 

벡터들은 식 (6)과 (7)의 회전 행렬을 적용하여 식 (8)과 

(9)와 같이 구할 수 있다. 

 

𝑅1(𝑥) =  [
cos(x) − sin(x) 0
sin(𝑥) cos(𝑥) 0

0 0 1

] (6) 

𝑅2(𝑥) =  [
1 0 0
0 cos(𝑥) − sin(𝑥)

0 sin(𝑥) cos(𝑥)
] (7) 

𝑃𝐸𝐶𝐼 = 𝑅1(Ω)𝑅2(𝑖)𝑅1(𝜔)𝑃𝑃𝑄𝑊 (8) 

𝑉𝐸𝐶𝐼 = 𝑅1(Ω)𝑅2(𝑖)𝑅1(𝜔)𝑉𝑃𝑄𝑊 (9) 

ECI J2000 좌표계는 지구의 자전이 고려되지 않았기에 

현재 좌표계의 벡터를 얻기 위해서는 ECEF 좌표계로의 

변환이 필요하다. ECEF 좌표계로의 변환에는 GMST 

(Greenwich Mean Sidereal Time)이 필요하며 식 (10), 

(11), (12)를 통해 계산이 가능하다[3]. 

 
𝜃𝐺𝑀𝑆𝑇 = 67,310.54841𝑠 +

(876,600ℎ + 8,640,184.812866𝑠)𝑇𝑈𝑇1 (10)
  

𝑇𝑈𝑇1 =
𝐽𝐷𝑈𝑇1 − 2,451,545.0

36,525
(11) 

𝐽𝐷 = 367 ∗ 𝑦𝑒𝑎𝑟 − 𝐼𝑁𝑇 (7 ∗
1

4
(𝑦𝑒𝑎𝑟 + 𝐼𝑁𝑇 (

𝑚𝑜 + 9

12
)))

+𝐼𝑁𝑇 (275 ∗
𝑚𝑜𝑛𝑡ℎ

9
) + 𝑑𝑎𝑦 + 1,721,013.5

+
1

24
(

𝑠𝑒𝑐𝑜𝑛𝑑
60𝑠 + 𝑚𝑖𝑛𝑢𝑡𝑒

60
+ ℎ𝑜𝑢𝑟) (12)

 

 

구해진 GMST 는 식 (6)에 적용하여 ECI 좌표계를 

자전축을 기준으로 회전하여 식 (13)와 같이 ECEF 

좌표계 벡터로 변환할 수 있다. 이때 자전축은 극 

운동(polar motion), 세차(Precession), 장동(Nutation) 

등의 영향을 받기에 IAU2000과 같은 알고리즘을 이용해 

추가적인 보정이 필요하다[3]. 

𝑃𝐸𝐶𝐸𝐹 = 𝑅1(𝜃𝐺𝑀𝑆𝑇)𝑃𝐸𝐶𝐼 , 𝑉𝐸𝐶𝐸𝐹 = 𝑅1(𝜃𝐺𝑀𝑆𝑇)𝑉𝐸𝐶𝐼 (13) 

위성의 ECEF 좌표계에서의 벡터를 구하였기에 식 

(14)과 식 (15)를 적용하여 도플러 천이와 전파 지연을 

구할 수 있다.  

𝐹𝑑 =
𝐹𝑐

𝑐
∗ 𝑉 ∗ cos(𝜃) (14) 

𝜏 =
||𝑑𝑖𝑠𝑡𝑎𝑛𝑐𝑒||

𝑐
(15) 

여기서, 𝜃 는 위성의 속도 벡터와 UE-위성 위치 벡터 

사이의 각도이다. 

 

Ⅲ. 결과  

위성의 궤도 요소는 SIB19 를 통해서 전달되나 

시뮬레이션 상에서 실제 SIB19 를 획득할 수 없으므로 

본 논문에서는 실제 위성의 TLE(Two-Line elements) 

정보로부터 위성의 궤도 요소를 추출하여 사용한다. 

위성의 궤도 요소로부터 앞서 설명한 과정을 통해 

시간에 따른 위성의 위치를 추정하고 도플러 천이와 

전파 지연을 계산하였다. 계산된 결과의 정확성을 

평가하기 위해 MATLAB Satellite Toolbox 에서 

제공하는 라이브러리 함수를 통하여 계산한 결과와 본 

논문에서 설명한 방법에 따라 계산한 결과를 비교하였다. 

그림 1 은 실제 위성인 SAUDISAT 1C 의 TLE 를 

이용하여 계산한 도플러 천이 및 전파 지연을 나타낸다. 

UTC 시간 기준으로 2025 년 5 월 7 일 19 시 34 분 

38 초에 해당하는 위도, 경도, 고도가 [0.025, 142.12, 

0]인 위치를 기준으로 약 7 분간 계산한 결과이다. 

도플러 천이는 최대 36.1171Hz, 전파 지연은 최대 

95.984𝑛𝑠 오차가 생기는 것을 확인할 수 있다.  

 
그림 1. 시변 도플러 천이와 전파 지연 계산 결과

(MATLAB 라이브러리 결과(파랑)와 실제 계산 결과(빨강)) 
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