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ABSTRACT

The flight test is last means of compliance to satisfy airworthiness standards and 

important to evaluate the performance and safety of the developed aircraft. The flight 

test technologies are obtatined from great numbers of experiences and know-hows and 

protected. In addition, flight test should be conducted efficiently since its various test 

conditions and items. Therefore, it is requisite to secure efficient flight test methods. 

This paper discusses the flight test methods for take-off and landing performance and 

two kinds of techniques are propesed. By performing real flight tests, they are 

compared with each other and analyzed through the flight analysis.

초   록

비행시험은 개발 항공기의 다양한 성능검증을 포함하여 감항기술기준에 대한 안전성을 

입증하는 최종시험으로서 중요성이 크다. 특히, 민간 항공기의 비행시험은 개발업체의 경

험 및 노하우에 의해 기술 보호성격이 강하며, 다양한 시험항목과 비행조건에 의해 비용

이나 시간측면에서 효율적인 비행시험 수행 및 비행시험 기법의 확보는 필수적이다. 본 

논문에서는 이륙 및 착륙성능 입증을 위한 이착륙 비행시험에 대해 지상관측법과 DGPS를 

활용한 비행시험 기법을 제안하고 실제 비행시험을 수행하여 그 결과를 비교하였다. 
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Landing Performance(착륙 성능), Telemetry(텔레메트리) 
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Ⅰ. 서  론

항공기의 개발과정은 항공기 설계 과정과 시

제기 제작 과정, 그리고 개발 항공기에 대한 시

험평가로 크게 구분된다. 민간 항공기의 경우 안

전을 최우선적으로 고려하기 때문에 이를 검증하

기 위한 시험평가가 매우 중요하며, 새로운 소재

및 첨단 디지털 전자장비의 사용 및 제작 공정의 

발전으로 인하여 개발 항공기의 안전을 입증하기 

위해 시험평가에 대한 중요도가 증가하고 있는 

추세이다. 이러한 항공기 시험평가는 크게 지상

시험과 비행시험으로 분류할 수 있으며, 비행시

험은 지상시험에서 수행할 수 없는 항목들에 대

한 시험뿐 아니라 다양한 분야에 대한 안전성 입

증과 운용자료 취득을 위해 수행된다. 민간항공

기의 운항에 따른 안전성 확보를 위해 설계․제

작(생산)․운용 등의 모든 과정에서 안전성 요구

사항에 대한 적합성을 기술적으로 판단하고, 이

에 따른 승인․허가․제한․금지 등의 법적 처분

을 하는 일련의 행위를 『항공기 인증 (Aircraft
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Fig. 1. Classical ground observation method

Certification)』이라 정의하며, 국제민간항공기구 

(ICAO)는 항공기 및 승객의 안전을 확보하기 위

해 시카고 협약 제 31조에 의해 항공기 인증을 

국가의 의무사항으로 규정하고 있다[1]. 현재 국

내 항공기 기술기준은 미연방항공청의 기술기준 

(14 CFR, Code of Federal Regulations)을 바탕

으로 항공기 기술기준을 규정하여 사용하고 있으

며, 항공기 형식증명을 위해서는 기술기준 각 항

목에 대한 설계 적합성을 입증하여야 한다[2]. 결

국 인증 측면에서 비행시험은 개발 항공기가 각 

해당 기술기준을 만족함을 입증하기 위한 최종 

적합성 입증방안 (MOC, Means Of Compliance) 으로 

활용되며, 감항당국의 최종적인 안전성 판단요소

로 작용한다. 

본 논문에서는 수많은 비행시험 항목 중 KAS 

Part 23의 적용을 받는 소형 항공기의 이륙과 착

륙 성능을 도출하기 위한 비행시험 기법과 실제 

비행시험 수행 결과를 고찰하였다. 항공기의 이륙 

및 착륙 성능은 이륙/착륙거리와 항공기의 속도

를 측정하여 평가하게 되는데, 기존의 비행시험에

서는 지상 관측자가 Fig. 1에서와 같이 눈금선이 

그려진 장비를 이용하거나 비디오 장비를 이용하여 

이륙 및 착륙거리를 측정하는 방법을 사용하였다. 

이러한 기존 방법은 거리 측정은 가능하나 항

공기의 속도 측정은 불가능하며, 특히 측정오차

를 크게 포함하고 있어 정확한 성능 자료를 제공

하기 어렵다는 단점을 가지고 있다. 본 논문에서

는 이러한 단점을 극복하고 보다 정확한 성능 자

료를 결정하기 위해 최신 기술을 활용한 두 종류

의 이착륙 비행시험 기법을 제안하고, 실제 비행

시험에서 이를 활용하여 획득한 데이터의 분석을 

통해 두 기법의 장단점을 비교하고 제시하였다.

Ⅱ. 이착륙 관련 감항 기술기준

ICAO 가입국인 우리나라도 항공법 제15조 5

항에서 민간항공기의 안전한 운행을 확보하기 위

해 기술상의 기준을 제정토록 규정하고 있으며, 

현재 국내에서는 “항공기 기술기준 (KAS, Korea 

Airworthiness Standard)”이 제정되어 고시하고

Table 1. Airworthiness standards related with 

take-off and landing

항 목 내  용

§23.51 Takeoff speeds

§23.53 Takeoff performance

§23.55 Accelerate-stop distance

§23.57 Takeoff path

§23.59 Takeoff distance and takeoff run

§23.61 Takeoff flight path

§23.73 Reference landing approach speed

§23.75 Landing distance

§23.77 Balked landing

있다[2]. 소형 항공기는 Part23의 기준에 의거하

여 최대이륙중량 12,500 lbs/승객수 10인승 이하

의 항공기이거나, 19,000 lbs 이하/승객수 19인승 

이하의 프로펠러로 구동되는 커뮤터 (commuter)

급 항공기로 정의된다. Part 23 감항기술기준은 

Subpart A～G까지 총 7개로 분류되어 있으며 이

륙 및 착륙에 해당하는 감항기술기준은 Table 1

과 같다[2][3]. 이 중 §23.55∼61 기준은 커뮤터급 

항공기에 적용되는 기준으로 본 논문에서 대상으

로 하는 Test-bed 항공기의 종류에 해당되지 않

아 적용하지 않는다.

Ⅲ. 이륙 및 착륙 관련식

3.1 이륙비행단계 구분 및 보정식

이륙 비행시험의 주요한 목적은 안전한 이륙

을 위해 필요한 모든 기동을 충분히 보장하는 속

도와 고도를 얻을 수 있는 항공기의 이륙거리를 

정의하는 것이 첫 번째이며, 커뮤터나 다발 항공

기 (multi-engine airplane)의 경우는 단발 항공기

에 비해 보다 상세한 속도 및 고도, 이륙경로 등

이 결정되어져야 한다. 이륙성능은 §23.53항에 의

거 이륙거리를 사용하여 성능이 결정되는데, 이

륙거리는 Fig. 2와 같이 항공기 앞바퀴가 활주로

면 위에서 떨어지고 뒷바퀴는 활주로면에 닿아있

는 부양 (lift-off) 단계까지의 지상이륙활주거리 

(take- off ground roll distance, )와 가상적인 

장애물 고도 (obstacle height)까지의 공중이륙거

리 (take-off air phase distance, )로 이루어진

다. Part 23의 장애물 고도는 50 ft (15 m)를 정

의하고 있다[2][3].

이륙 비행 중 항공기에는 추력 (T), 양력 (L), 

무게 (W), 항력 (D) 및 지상 마찰력 (R)이 작용

하며, 에너지 보존법칙을 적용하면 다음 식 (1)과 

(2)를 적분하여 이륙거리를 구할 수 있다.
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Fig. 2. Take-off Phase
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임의 구간에서의 평균값을 사용하면 다음 식 (3)

과 (4)로 유도되는 지상 및 공중 이륙거리를 구

할 수 있다.
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여기서,  , 는 이륙 부양속도 및 50ft 장애

물 고도에서의 속도를 나타낸다. 식 (3)과 (4)로 

구해진 이륙거리는 시험당일의 바람조건 및 활주

로 기울기와 추력, 무게 및 밀도변화를 보상하여 

표준조건에서의 거리로 보정하여야 한다[4].

3.1.1 바람속도 보정 (Wind Correction)

이륙활주 중 lift-off시의 대지속도 (ground 

speed) 는 아래와 같이 항공기의 진대기 속

도 (true airspeed) 와 바람속도 (wind 

speed) 의 벡터합으로 표현된다. 

               (5)

따라서 식 (5)을 식 (3)에 대입하면 바람속도가 

보정된 지상 활주이륙거리를 구할 수 있으며, 바

람이 있는 경우 측정된 대지속도와 실제 이륙거

리에 대한 보정식은 식 (6)과 같이 정의된다.

  ⋅
 
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          (6)

3.1.2 활주로 기울기 보정(Runway Slope Correction)

활주로에 기울기가 있을 경우는 이륙시 운동

에너지에서 경사로 인해 생기는 위치에너지 

⋅⋅ (는 활주로 기울기)를 빼주면 식

(7)로 유도되는 총일의 양을 구할 수 있고 (바람

속도를 먼저 보정하는 경우,   이 됨), 
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
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윗 식을 에 대해서 정리한 후 식 (3)에 대입

하면 다음과 같은 보정식을 유도할 수 있다.

 
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3.1.3 추력, 무게 및 밀도 보정

(Thrust, Weight, and Density Correction)

이륙 비행 중 대기조건의 변화는 엔진의 이용

출력 (available power)을 변화시키게 되며, 표준 

무게조건에서 표준 양력계수로 비행하기 위해 요

구되는 이륙속도를 변화시키게 된다. 이와 같은 

효과를 매우 정확하게 보정하기 위해서는 복잡한 

식이 요구되므로, 일반적으로 다음과 같은 경험

식을 지상이륙활주거리 및 공중 이륙거리 보정에 

각각 사용한다. 
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3.2 착륙비행단계 구분 및 보정식

그림 4와 같이 착륙비행단계 역시 이륙비행단

계와 마찬가지로 50 ft 장애물 고도에서 지면 활

주로에 touchdown할 때까지의 공중 착륙거리 

(landing air phase distance,  )와 touchdown 

후 완전히 정지할 때까지의 착륙활주거리 ()로 

구분된다. 각각의 착륙거리는 식 (1)과 (2)와 유

사한 에너지 보존법칙을 사용하여 식 (11)과 (12)

로 유도할 수 있다.

Fig. 3. Landing Phase
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Fig. 4. Test-bed aircraft (Firefly #3)
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 ⋅⋅

⋅


       (12)

착륙거리 보정식은 이륙거리 보정식과 동일하게 

적용할 수 있으며, 식 (6)과 (8)의  , 를 착

륙활주거리 와 접지속도 로 대체하여 바람

속도와 활주로 기울기의 영향을 보정한다. 추력, 

무게 및 밀도에 대한 보정은 다음과 같이 경험식

을 적용한다[4].

  ⋅
 

 
 
⋅
 

 
 

   (13)

  ⋅
 



⋅
                 (14)

여기서,  


 



,    , =1이다.

Ⅳ. Test-bed 항공기 및 비행시험 시스템

4.1 Test-bed 항공기 및 비행시험시스템

본 논문의 비행시험 대상 항공기는 항공우주

연구원에서 개발한 4인승 선미익형 항공기인 반

디 3호기 (Firefly #3)이며, 비행시험은 한서대학

교 태안비행장에서 수행되었다. 반디호의 실속속

도는 61 kts, 최대이륙중량은 2,850 lb로 특히 착

륙시 25 kts 이상의 측풍에 대해서도 우수한 가

로안정성능을 보유하고 있다. 

비행시험을 수행하기 위한 탑재 및 지상 계측

시스템은 실시간 텔레메트리 (telemetry) 시스템

을 활용하여 운용되며, 통신 주파수는 2.2 GHz

의 S-band를 사용한다 [5]. 비행시험 중 각종 비

행데이터를 측정하기 위해 test-boom, IMU, 조종

면 변위측정센서 및 GPS 등이 장착되며, 비행계  
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DGPS
Air Data
YAPS

Power 
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(28V, 24V, 12V)
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Video (Option)

Power Power 
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Onboard 
System

Ground 
System

TDPS (TM  Data Process ing Sys tem )

TM  D igital M ap

TM  Antenna Contro lle r

TM  Rece iver

Fig. 5. Flight data acquisition system

측 센서로부터 측정된 각종 비행데이터는 지상으

로 전송되어 비행 중 비행상태 확인 뿐 아니라 

추후 분석을 위해 저장된다[6]. Fig. 5는 구축된 

텔레메트리 지상시스템을 보여주고 있다.

4.2 DGPS 및 이착륙 거리 측정장치

본 논문에서는 이착륙 거리 및 속도 측정데이

터의 정확도를 향상시키기 위해 레이저 거리 측

정장치와 DGPS를 적용하였다. 레이저 거리 측정

장치를 이용한 방법은 기존 지상관측법과 유사하

게 지상에서 관측자가 이륙 (또는 착륙) 중인 항

공기를 따라 측정하는 방식이며, DGPS 방식은 

항공기에 지상 텔레메트리 시스템에 기준국을 설

치하고 보정신호를 항공기에 장착된 DGPS 수신

기에 송신하여 정밀위치를 측정하는 탑재방식으

로 적용하였다. 레이져 거리 측정장치는 호주 

RIEGL사의 Lasertape FG1-HA로 최대 600 m까

지 ±10 cm의 정확도로 직선 거리 (LOS) 및 대상

체까지의 경사각 (inclination angle, η)을 측정할
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  Fig. 6. Ground observation system using 

Lasertape(FG1-HA)

 

Fig. 7. DGPS receiver and antenna installed 

inside of test-bed aircraft

수 있으며, 수평방향 변위 각도 (horizontal 

angle, λ) 측정을 위해 포텐시오미터 (Midori사

CPP-45B)를 Fig. 6과 같이 삼각대 회전부에 추가

로 설치하였다. 측정데이터는 RS-232 통신을 통

해 노트북에 실시간으로 저장되도록 구성하였다. 

본 연구에서 적용한 DGPS는 20 cm급의 오차 정

밀도를 가지는 RTK 시스템이며, 기준국은 

Novatel사의 ProPak-V3 수신기를 이용하고 항공

기에는 Fig. 7과 같은 FlexPak-V2를 사용하여 보

다 정밀도 있는 비행시험 데이터를 확보하였다. 

DGPS 데이터는 20 Hz로 실시간 저장되며, 텔레

메트리 시스템을 통해 지상으로 전송된다. 속도

의 경우는 0.03 m/s의 정확도를 제공한다. 

Ⅴ. 비행시험 결과

비행시험은 항시 위험성을 수반하기 때문에 

사전에 철저한 준비와 비상시의 대응 방안 등을 

사전에 수립하여야 하며, 시험항목에 대한 비행

시험 기준서, 비행시험 계획서 및 절차서와 비행

시험 데이터 카드 등 사전 준비문서 등을 작성하

고, 비행시험 후에는 비행시험 결과서를 작성하

게 된다. 

5.1 지상관측방법 적용 결과

Fig. 8에 도시한 바와 같이 지상 측정 시스템

의 측정 데이터로부터 실제 이착륙거리는 식 

(15)를 통해 구할 수 있으며, 저장된 시간정보를 

이용하여 속도를 산출하게 된다. 

 
  



 
  



 

         

(15)

이륙비행시험에서 측정된 비행시험 데이터와 결

과를 Fig. 9에 나타내고, 착륙시험의 경우는 Fig. 

Fig. 8. Ground observation schematic
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   Fig. 9. Results for ground observation 

method(take-off)
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   Fig. 10. Results for ground observation 

method(landing)

10에 나타내었다. 측정값들 중 LOS 및 수평 각

도 λ는 정확하게 측정되었으나, 경사각 μ는 분산

의 정도가 심한 편이었다. 이는 지상 관측자가 

이륙하거나 착륙하는 항공기를 따라 레이저 거리 

측정기로 정확히 조준하여야 하는 측정방법의 오

차이며, 수평방향에 비해 조준 정확도가 매우 민

감하게 영향을 받음을 확인할 수 있었다. 특히, 

항공기가 지상 관측자의 바로 앞을 지나가는 구

간 (LOS가 최소값을 나타내는 구간)에서는 항공

기의 상대 속도가 매우 빠르기 때문에 분산정도

는 더욱 심해짐을 알 수 있다. 따라서, 경사각과 

식 (15)를 통해 계산된 이착륙 거리는 curve 

fitting을 적용하여 성능값을 결정하였고, 사용한 

레이져 거리계의 성능제한으로 인해 600 m 이상

의 거리를 측정하지 못해 이륙시험의 경우는 지

상활주거리 만을 대략적으로 결정할 수 있었

고, 착륙시험의 경우는 공중착륙거리 만을 결

정할 수 있어 정확한 이착륙 거리를 산출 할 수 

없었다.

5.2 DGPS 방법 적용 결과

GPS는 이미 항법 및 항행분야에서 주도적인 

시스템으로 활용되어지고 있으며, 비행시험 분야

Table 2. Flight conditions 

TAKE-OFF #1

날씨: 흐림 시정: 9 Km 운고: 16,000ft

풍속: 2 kts 풍향: 14° 온도: 15.7°C

압력: 30.072 inHg 습도: 68% 무게: 2,793lb

TAKE-OFF #2

날씨: 흐림 시정: 8 Km 운고: 16,000ft

풍속: 4 kts 풍향: 18° 온도: 17.7°C

압력: 29.974 inHg 습도: 90% 무게: 2,870lb

LANDING #1

날씨: 맑음 시정: 9 Km 운고: 25,000ft

풍속: 5 kts 풍향: 14° 온도: 14.2°C

압력: 30.095 inHg 습도: 75% 무게: 2,805lb

LANDING #2

날씨: 맑음 시정: 9 Km 운고: 16,000ft

풍속: 6 kts 풍향: 16° 온도: 17.2°C

압력: 30.027 inHg 습도: 79% 무게: 2,793lb

에서도 고전 기법을 대체하여 보다 정확한 비행

시험 결과를 제공할 수 있는 센서로 응용되고 있

다. 특히 정밀하고 유용한 위치정보 및 대지속도

를 제공하기 때문에 속도-고도 보정 시험에서 다

양한 방법으로 활용되고 있으며 [7][8], 본 논문

에서 다루고 있는 이륙 및 착륙 성능 결정에서도 

타 측정 센서 및 시스템 보다 효율적이고 정확한 

데이터를 제공함을 확인하였다. 

DGPS 방법에 대한 비행시험은 이륙 및 착륙 

시험에 대해 각 2회씩 총 4회가 수행되었으며, 

시험결과 해석에 필요한 시험당일의 기상조건 및 

비행조건은 Table 2에 정리하였다. 

획득한 비행시험 데이터의 분석과정은 저장된 

전체 비행데이터 중 오류가 있는 데이터를 제거

한 후 이륙과 착륙시의 event 구간을 선정하고 

해당구간에서의 이륙 및 착륙 성능을 해석하는 

순서로 진행된다. 이륙 시험 데이터는 Fig. 11과 

12에 나타내었다. event 구간의 선정은 비행데이

터 중 시험 엔지니어가 버튼을 눌러 기록한 

event 정보와 DGPS 속도, 고도 자료 및 지상 텔

레메트리 시스템에 기록된 log 시간정보를 종합

적으로 판단하여 결정하였다. Fig. 11과 12에서 

확인할 수 있는 것처럼 이륙을 위한 출발시점, 

이륙 순간 및 장애물 고도 50 ft 도달시점은 

DGPS 속도 및 고도값을 통해 정확히 결정할 수 

있었으며, event 신호도 일치하게 발생했음을 확

인 할 수 있다. 첫 번째 이륙시험 데이터인 Fig. 

11에서 출발부터 lift-off까지 ground phase는 약 

18초, lift-off에서 50 ft에 도달하기까지의 air 

phase는 약 11초가 소요되었다. 두 번째 이륙시

험 데이터에서는 각각 19.5초, 8.3초가 소요됨을 

Fig. 12에서 확인할 수 있다. 



第 37 卷  第 9 號, 2009.  9 지상관측법 및 DGPS 기법을 활용한 이/착륙 성능 비행시험 비교 937

265 270 275 280 285 290 295 300 305
4.8

5
5.2
5.4
5.6
5.8

x 104

ev
en

t

265 270 275 280 285 290 295 300 305
0

30

60

90
120

V
t (k

ts
)

265 270 275 280 285 290 295 300 305

0

10

20

30

H
 (m

)

time (sec)

Start : 273 sec 50 ft : 301 secLift-off : 291 sec

Fig. 11. Results of DGPS method(take-off#1)
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Fig. 12. Results of DGPS method(take-off#2)

착륙성능 평가 역시 앞서 이륙평가 수행과 동

일하게 착륙 event 구간을 선정하고, 해석을 수

행하였으며, 착륙 비행시험 데이터는 Fig. 13과 

14에 나타내었다. Fig. 13의 첫 번째 착륙시험의 

경우는 장애물 고도 50 ft 상공에서 touchdown

까지의 air phase의 시간은 11.7초가 소요되었고, 

touchdown후 정지 할 때까지의 ground phase에

는 19.6초가 소요되었다. 두 번째의 경우는 각각 

15.8초와 25.2초가 소요되었다. 착륙시험의 경우

는 접근속도에서 착륙 후 정지할 때가지의 거리

를 결정하기 때문에 수초의 차이는 매우 큰 착륙

거리의 차이를 발생시키게 되므로, 이륙시험 보

다 보다 정교한 시험조종사의 조종이 수행되어야 

한다. 이는 해석결과를 정리한 Table 3에서도 확

인할 수 있으며, air phase 단계에서 발생한 비행

시간 4초 차이는 착륙거리 결과에서 551 ft의 차

이를 발생시킨다. 

Table 3. Results of DGPS method 

TAKE-OFF LANDING

#1 #2 #1 #2

 76.9 kts 78.6 kts  66.3 kts 63.1 kts

 98.9 kts 95.2 kts  83.1 kts 84.2 kts

 1,203.1 ft 1,383.7 ft  1,280.4 ft 1,831.3 ft

 1,214.6 ft 1,318.3 ft  1,395.3 ft 2,008.2 ft

 1,492.2 ft 1,256.6 ft  1,230.3 ft 832.6 ft

 1,468.9 ft 1,148.4 ft  1,389.4 ft 969.8 ft

 2,683.5 ft 2,466.7 ft  2,784.7 ft 2,978.0 ft
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Fig. 13. Results of DGPS method(landing#1)
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Fig. 14. Results of DGPS method(landing#2)

그림 9와 10에서 측정된 지상관측법은 

Take-Off #1과 Landing #1의 조건에서 측정된 

결과로 지상활주거리 은 943 ft로 DGPS 결과

와 약 260 ft의 오차를 보였으며, 공중 착륙거리 

는 1118.5 ft로 약 162 ft의 오차를 나타내었다. 

사용한 레이져 거리측정장치는 전문 비행시험 전
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용장비가 아닌 관계로 정확성의 한계가 있으며, 

지상관측자의 측정오차가 크게 기인한 것으로 판

단된다. 

이륙 및 착륙 시험 해석결과는 Table 2의 기상정

보를 바탕으로 이륙 및 착륙 시의 풍향과 온도, 압

력정보를 사용하여 표준조건으로 변환하며, 수차례

의 비행시험을 통해 평균값을 사용하여야 한다. 최

종적으로 이륙 및 착륙 성능 해석 결과는 감항기술

기준 §23.51항의  ≥ ,  ≥  및 §23.73

항의 ≥ 를 만족시키고 있으며, 접근 하강률

도 2.5 deg로 §23.75항의 하강률 규정 (하강률 < 

5.2%(3 deg))을 만족시키고 있음을 확인하였다. 

Ⅵ. 결  론

본 논문에서는 위치 정확도가 매우 우수한 

DGPS 기법을 적용하여 이륙 및 착륙 성능 비행

시험을 수행하였다. 이착륙 비행시험의 경우,  

DGPS 방법은 20 Hz 마다 측정되는 정확한 위치 

및 속도 데이터를 통해 지상관측법에 비해 이륙 

및 착륙 성능을 매우 정확하게 결정할 수 있으며, 

특히 ground phase, air phase 및 장애물 고도 50 

ft까지도 세밀하게 분석이 가능한 장점을 제공한

다. 또한 지상의 관측자나 측정을 위한 장비들 불

필요하므로 비행시험의 효율성을 높일 수 있는 방

법으로 활용성이 매우 우수함을 확인하였다.

후  기

본 연구는 기초기술연구회에서 지원한 전문연

구사업의 결과이며, 시험조종을 맡아주신 한서대

학교 박수복 교수님과 아낌없는 지원을 해주신 

홍교영 교수님께 감사드립니다.

참고문헌

1) "항공기 품질인증 기술기반 구축 사업 산업

기술기반조성에 관한 보고서“, 산업자원부, 2005.

2) "감항 분류가 보통(N), 실용(U), 곡기(A), 커

뮤터(C)류인 비행기에 대한 기술기준“, KAS Part 

23, 국토해양부, 2006.

3) 14 CFR Part 23, "Airworthiness Standards: 

Normal, Utility, Acrobatic, and Commuter 

Category Airplanes", FAA.

4) G. L. Gallagher, et al., "U.S NAVAL Test 

Pilot School Flight Test Manual - Fixed Wing 

Performance", USNTPS-FTM-No.108.

5) 김현경, 김태식, 장재원, 전향식, “반디호 비

행시험을 위한 텔레메트리 데이터 처리시스템”, 

항공우주학회 추계학술발표회, 2008, pp. 

1266-1269.

6) 장재원, 이상종, 김현경, 전병호, 문상만, 성

기정, “소형 항공기용 비행시험 장치 개발”, 항공

우주학회 춘계학술발표회, 2009, pp. 1017-1020.

7) 이상종, 박정호, 장재원, 박일경, 성기정, 김

병수, “DGPS를 이용한 소형항공기 속도-고도 보

정 비행시험 기법”, 한국항행학회 학술발표회, 

2008, pp. 335-339.

8) 박정호, 김병수, 이상종, 장재원, 성기정, 

“소형 항공기용 비행시험 장치 개발”, 항공우주

학회 춘계학술발표회, 2009, pp. 574-579.


