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ABSTRACT

Failure strengths of composite single-lap adhesive joints were investigated with various 

parameters such as manufacturing method, overlap length and adherend thickness. A total 

of 335 single-lap joint specimens were tested under tension. Specimens were fabricated 

with 4 different manufacturing processes; cocuring without and with adhesive, secondary 

bonding and co-bonding. Each manufacturing process has 5 different overlap lengths and 4 

different thicknesses, respectively. As expected, failure strength is higher in thicker 

adherend joints and lower in larger overlap length specimens. Interesting result is that the 

secondary bonded joints show the higher strength than the cobonded and cocured joints 

with adhesive, and give close or even higher strength compared with non-adhesive 

cocured case. 

초   록

본 논문에서는 항공기 구조용 탄소 복합재 단일겹침 접착 체결부에서, 파손하중에 영향

을 미치는 주요인자들의 효과를 실험으로 연구하였다. 실험을 위해 제작공정 4가지, 겹침

길이 5가지, 모재 두께 4가지에 대한 시편 총 335개를 제작하였다. 예상대로 겹침길이가 

감소할수록, 모재두께가 증가할수록 파손강도가 높아지는 것을 확인하였다. 그러나 제작공

정의 측면에서는, 접착제가 없는 일체성형 시편과 이차접착 시편의 강도가 동시접착이나 

접착제를 사용한 일체성형 시편에서보다 높은 파손강도를 보이는 흥미로운 사실을 발견하

였다. 특히 이차접착 시편의 강도가 일체성형 시편의 강도와 유사하거나 더 높은 현상을 

발견하였는데, 이는 접착제의 강도가 모재의 층간강도보다 높거나 최소한 비슷한 수준임

을 의미하는 것으로 볼 수 있다.

Key Words : Single-lap bonded joint(단일겹침 접착 체결부), Manufacturing process(제작

공정), Overlap length(겹침길이), Adherend thickness(모재두께)
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Ⅰ. 서  론

1990년대 이후 국내 복합재 구조해석 및 실험 

자체에 대한 기술은 지속적으로 발전되어 왔다

[1-6]. 그러나 실제로 설계현장에서 근무하는 엔

지니어들의 관점에서 보면 복합재 구조설계를 위
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한 기본적인 설계허용치(design allowable) 데이

터베이스의 구축이 이루어져 있지 못한 상태이기 

때문에 외국의 데이터베이스를 그대로 도입하여 

사용하고 있는 실정이다. 외국 데이터베이스의 

경우 일회적 사용을 위해서는 편리하지만, 용도

가 제한되어 있고 데이터의 생성 배경을 알 수 

없으므로 독자적인 국내 항공우주 비행체 개발 

사업에서 적용할 수 없는 문제점을 가지고 있다.

복합재 구조물의 설계에서 중요한 문제가 되는 

것은 부품과 부품을 연결하는 체결부 기술이다. 체

결부의 강도는 하중의 형태, 모재의 종류, 형상, 체

결방식, 습도 및 온도와 같은 사용 환경 등 다양한 

인자들의 영향을 받기 때문에 장기간에 걸친 연구

와 투자를 통해 설계 자료를 체계적으로 구축하여 

데이터베이스화하는 것이 중요하다. 

복합재 부품의 조립과 체결 방법에는 기계식 

체결과 접착식 체결이 사용되며, 접착식 체결방

법은 체결재를 위한 구멍을 뚫을 필요가 없고, 

기계적 체결방법에 비하여 넓은 면적에 하중을 

분포시켜 비교적 균일한 응력분포를 가지는 장점

이 있으므로 그 사용이 확대되고 있다. 반면에 

분해와 조립이 어렵고, 온도, 습도 등 환경적 요

인에 의하여 체결력이 약화될 수 있는 가능성이 

존재한다. 또한, 접착을 위한 표면처리 등 공정이 

복잡하고, 접착상태를 검사하기 어렵다는 단점이 

있다. 따라서 신뢰성 있는 접착 체결부의 설계를 

위해서는, 파손 및 강도 특성에 대한 광범위하고 

체계적인 연구가 필요한 상황이다.

현재 공개된 접착 체결부에 대한 연구를 살펴

보면, 복합재 단일겹침(single-lap) 체결부에 관한 

실험 및 파손 연구[3-5], 금속-금속 단일겹침 체

결부에 관한 파손 연구[6], 단일겹침 체결부와 이

중겹침 체결부에 관한 이론 및 해석 연구[7], 복

합재 단일겹침 체결부의 피로에 의한 균열 성장

에 관한 실험 연구[8], 이중겹침(double-lap) 체결

부에 관한 이론식 연구[9], 하이브리드 이중겹침 

체결부의 파손에 관한 실험 연구[10], 복합재와 

알루미늄의 이종재료 단일겹침 체결부의 강성에 

관한 이론 및 실험 연구[11,12], 복합재 단일겹침 

체결부에서 스퓨(spew) 형상에 관한 실험 및 파

손 연구[13], 복합재-알루미늄 단일겹침 하이브리

드 체결부 강도 특성 실험 연구[14], 복합재와 금

속의 이종재료 이중겹침 체결부의 피로에 의한 

파손 성장에 관한 실험 및 이론 연구[15], 단일겹

침과 이중겹침 체결부의 토크 전달 특성 연구

[16] 등이 이루어져 왔다. 그러나 접착 체결부에 

관한 기존의 연구에서는 제작공정이 구조강도에 

미치는 영향 관한 체계적 연구는 제한적으로만

이루어진 상태이다.

본 연구에서는 제작공정(4종류 : 접착제가 없는 

일체성형 체결부, 접착제가 있는 일체성형 체결부, 

이차접착 체결부, 동시접착 체결부)을 달리한 복합

재 접착 체결부에 대해 겹침길이(5종류), 모재 두께

(4종류)와 같은 인자들이 강도 및 특성에 어떤 영

향을 미치는지를 체계적으로 연구하였다. 연구를 

위해 사용한 항공기 구조용 복합재료는 Cytec사의 

CYCOM 5276-1/G40-600-24K(탄소/에폭시 프리프

레그)이고, 접착제는 필름 형태의 고온경화용 접착

제인 Cytec사의 FM 300K이다.

Ⅱ. 시 험

2.1 시편 제작

본 연구에서 고려한 제작공정은 총 4가지로 Fig. 

1의 위에서부터 접착제가 없는 일체성형 방법

(cocuring without adhesive; CCN), 접착제가 있는 

일체성형 방법(cocuring with adhesive; CCA), 이

차접착 방법(secondary bonding; SEB), 동시접착 

방법(co-bonding; COB)이다.

접착제가 없는 일체성형 방법은 접착제를 사용

하지 않고 프리프레그의 수지만을 이용하여 원하

는 형상으로 프리프레그를 성형하는 방법이다. 적

절한 몰드를 이용하여 적층순서에 맞게 프리프레

그를 적층한 후 주어진 싸이클에 따라 성형한다. 

접착제가 있는 일체성형 방법은 프리프레그 상태

인 두 적층판 사이에 별도의 접착제를 삽입하여 

성형하는 방법이다. 이 방법을 사용하게 될 경우 

프리프레그가 가진 수지 외에 별도의 접착제층이 

형성되게 된다. 동시접착 방법은 먼저 성형된 적층

판과 성형되지 않은 프리프레그 층 사이에 접착제

를 추가하여 성형하는 방법이다. 이차접착 방법은 

각각의 성형된 적층판을 접착제를 이용하여 접착

하는 방법이다. 이차접착 성형에서는 접착제의 경

화 싸이클을 사용한다.

     Fig. 1. The schematic of various 

manufacturing processes
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Fig. 2. Configuration of a typical bonded joint

    Fig. 3. Microscopic view of secondary 

bonded joint

본 연구에서 사용된 단일겹침 접착 체결부 시

편의 형상은 Fig. 2에 보인 바와 같으며 ASTM 

D5868-01[17] 규격과 ASTM D3165-07 규격[18]을 

혼합한 방식이다. 이 형상은 ASTM D3165의 형

상에서 노치 부분의 폭을 1.6 mm에서 38.1 mm

로 변경한 것이다. 이 방법을 사용할 경우 단일

겹침에 의한 비대칭 효과를 줄이면서, 노치가공

의 불편함을 제거할 수 있다. t는 복합재 모재의 

두께, L은 겹침길이를 나타낸다. 실험에 의해 결

정된 일방향 탄소복합재 CYCOM 5276-1/G40-800-24K

의 재료상수는 E1=158.4 GPa, E2=9.1 GPa, 

G12=5.5 GPa, υ12=0.298, XT=2787 MPa, YT=89.7 

MPa, S12=171 MPa이다. 복합재의 성형 후 한 층

(ply)의 평균두께는 0.191 mm이고, 접착제 층의 

평균두께는 0.092 mm이다. 본 연구에 앞서 실험

으로 구한 필름 형태의 접착제 FM 300K의 물성

치는 E=3.1 GPa, S=58.3 MPa, υ=0.382 이다. Fig. 

3은 이차접착방법으로 제작한 단일겹침 체결부의 

겹침부분을 현미경으로 40배 확대한 사진이다. 

이차접착 방법으로 제작할 경우 제작 몰드의 형

태에 따라 필렛(fillet)이 형성되지만, 일체성형의 

경우 제작공정의 특성상 필렛이 거의 생성되지 

않는다. 따라서 본 연구에서는 일관성 유지를 위

해 모든 시편에서 필렛이 생성되지 않게 제작하

였다.

2.2 체결부 실험

인장실험에 사용한 재료실험기는 Fig. 4에 보

인 Instron 5582(10톤 용량)이고 ASTM D5868-01 

규격과 ASTM D3165-07 규격에 따라 상온에서 

분당 1.3 mm의 속도로 하중을 가하였다.

Fig. 4. Test set-up for single-lap joint

Ⅲ. 결과 및 검토

3.1 제작공정별 겹침길이의 효과

제작공정별로 겹침길이가 체결부의 강도에 미

치는 영향을 살펴보기 위해 4가지의 제작공정에 

대하여 공칭치수 기준으로 겹침길이를 5종류 즉, 

12.7, 19.1, 25.4(기준값), 38.1, 50.8 mm로 변화시

켜 제작한 223개의 시편에 대해 실험을 수행하였

다. 적층순서는 [45/0/-45/90]3S 이고 모재두께는 

4.57 mm(24층)이다.

Fig. 5는 접착제가 없는 일체성형 체결부의 겹

침길이에 따른 파손하중과 강도를 보여주고 있

다. 겹침길이가 12.7 mm에서 50.8 mm까지 증가

하면 접착면적도 같이 증가하므로 파손하중은 대

체로 증가한다. 겹침길이가 38.1 mm(1.5 in)인 

경우에는 겹침길이가 25.4 mm인 경우에 비해 약

간 감소하지만 그림에서 볼 수 있는 것처럼 실험 

결과의 오차범위 안에 있는 정도의 차이이다. 파

손하중의 경향과 달리, 파손하중에서 접착면적을 

 Fig. 5. Failure loads and strengths of joints 

with various overlap lengths 

(Cocuring without adhesive)
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 Fig. 6. Failure loads and strengths of joints 

with various overlap lengths 

(Cocuring with adhesive)

 Fig. 7. Failure loads and strengths of joints 

with various overlap lengths 

(Secondary bonding)

 Fig. 8. Failure loads and strengths of joints 

with various overlap lengths 

(Co-bonding)

나눈 값으로 정의한 파손강도는 각각 34.3, 26.4, 

20.741, 14.3, 10.8 MPa로 겹침길이가 길어짐에 

따라 그 값이 오히려 줄어든다. 이는 겹침길이가 

길어진 만큼 지지하중이 선형적으로 증가하고 있

지는 못함을 의미한다. 겹침길이 12.7, 19.05 mm 

체결부의 평균 파손강도는, 기준이 되는 25.4 

mm 체결부의 평균 파손강도에 비해 각각 66%

와 27%가 높고 38.1, 50.8 mm 체결부는 25.4 

mm 체결부에 비해 각각 31%와 48% 감소하였

다.

Fig. 6은 접착제가 있는 일체성형 체결부의 겹

침길이에 따른 파손하중과 강도를 보여주고 있

다. 겹침길이가 12.7, 19.05, 25.4(기준값), 38.1, 

50.8 mm로 변할 때 체결부의 평균 파손강도는 

각각 28.2, 22.4, 17.5, 12.8, 11.1 MPa로 변한다. 

겹침길이 12.7, 19.05 mm 체결부의 평균 파손강

도는 25.4 mm 체결부의 평균 파손강도에 비해 

각각 61%, 28%가 높고, 38.1, 50.8 mm 체결부는 

25.4 mm 체결부에 비해 각각 27%와 36%가 감

소한다. 

Fig. 7은 이차접착 체결부의 겹침길이에 따른 

파손하중과 강도를 보여주고 있다. 겹침길이가 

Fig. 6에서와 동일한 값으로 증가할 때 체결부의 

평균 파손강도는 각각 34.7, 23.2, 18.3, 13.9, 11.4 

MPa로 변한다. 겹침길이 12.7, 19.05 mm 체결부

의 평균 파손강도는 25.4 mm 체결부의 평균 파

손강도에 비해 각각 89%와 27%가 높고, 38.1, 

50.8 mm 체결부는 25.4 mm 체결부에 비해 각각 

24%, 38%가 감소하였다.

Fig. 8은 동시접착 체결부의 겹침길이에 따른 

파손하중과 강도를 보인 것이다. 겹침길이가 12.7 

mm에서 50.8 mm까지 증가할 때 체결부의 평균 

파손강도는 각각 19.4, 13.5, 12.2, 9.7, 9.7 MPa로 

변한다. 겹침길이 12.7, 19.05 mm 체결부의 평균 

파손강도는 25.4 mm 체결부의 평균 파손강도에 

비해 각각 58%, 10% 높으며, 38.1, 50.8 mm 체

결부는 25.4 mm 체결부에 비해 각각 21%가 감

소한다.

파손하중-강도의 결과 그래프에서 겹침길이가

증가하여도 접착강도가 선형적인 관계로 감소하

지는 않는다. 이것은 참고문헌[19]에 언급된 것과 

같이 단일겹침 접착 체결부의 경우 응력이 겹침

영역의 끝단부분에 집중되고 있으므로 접착면적

의 증가와 지지하중이 선형적으로 비례하지 않는

다는 결론과 일치한다. 

Fig. 9는 이차접착 체결부를 유한요소 프로그

램인 MSC.Marc로 해석한 결과이다. 다른 겹침길

이를 갖는 체결부에 동일한 하중(이차접착 체결
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 Fig. 9. Von-Mises stresses at the mid-plane 

of adhesive 

부의 평균 파손하중 12.1 kN)을 하게 가했을 때

접착제의 중립면에서 중앙선을 따라 길이방향으

로 von-Mises 응력을 계산한 결과이다. 전체적으

로 겹침길이가 길어짐에 따라 겹침영역 끝단과 

중앙부에서의 응력 수준이 내려가는 것을 볼 수 

있다. 실험에서 파손이 주로 끝단에서의 균열로 

시작된다는 점을 고려할 때 겹침길이가 커짐에 

따라 파손하중이 증가하는 현상은 이 결과로부터 

설명된다. 그러나 겹침길이가 길어짐에 따라 끝

단 응력이나 중앙부 응력의 감소가 겹침길이에 

선형적으로 관계되지는 않는다. 그림에서 볼 수 

있는 바와 같이 겹침길이가 25.4 mm를 넘어가면 

중앙부 응력은 거의 일정해지고, 끝단응력의 감

소비율도 줄어든다. 이로 인해 겹침길이의 증가

가 그만큼의 파손강도의 증가로는 연결되지 않는 

것으로 판단된다.

Fig. 5～8의 결과를 제작공정의 측면에서 살펴

보면 전체적으로 접착제를 사용하지 않는 일체성

형 체결부가 가장 높은 파손강도를 보이고, 다음

으로 이차접착, 접착제를 사용한 일체성형, 동시

접착의 순서로 파손강도가 낮아지는 것을 볼 수 

있다. 겹침길이가 12.7 mm인 경우에는 이차접착

의 파손강도가 가장 높게 나타나지만, 이차접착

과 일체성형의 파손강도 차이는 1.07 %에 불과

하다. 

Fig. 10에 겹침길이 25.4 mm(모재두께 4.57 

mm, 적층순서 [45/0/-45/90]3S)인 체결부에 대해 

제작공정의 관점에서 파손하중과 강도를 정리하

였다. 접착제가 없는 일체성형 체결부의 강도가 

20.71 MPa로 가장 높고, 이를 기준(100%)으로 

할 때 접착제가 있는 일체성형 체결부의 강도는 

17.5 MPa(84%), 이차접착 체결부의 강도는 18.3 

MPa(88%), 동시접착 체결부는 12.2MPa(59%)

   Fig. 10. Failure loads and strengths of 

joints from various manufacturing 

processes(Overlap length=25.4 mm)

    Fig. 11. Failure modes from various 

manufacturing processes

의 순서로 나타났다. 괄호 안의 값(%)은 기준값

(접착제가 없는 일체성형 체결부의 실험값)에 대

한 상대적 비율을 표시한 것이다. 

Fig. 11에는 제작공정을 달리하여 실험을 수행

한 접착 체결부 시편의 대표적인 파손면 사진을 

제시하였다. 사진에서는 잘 보이지 않지만 실제

로는 하나의 층이 아닌 서로 다른 여러 층에서 

층간분리(delamination)가 발생한 경우가 많고, 

층간분리가 발생하면서 모재의 일부가 분리되어 

사진의 좌우가 일치하지 않는 경우도 있다. 동시

접착 방법을 제외하고는 접착제를 사용하지 않은 

일체성형 방법, 접착제를 사용한 일체성형 방법, 

이차접착 방법 모두 복합재 모재의 층간분리가 

주된 파손모드를 이루고 있다. 접착제가 있는 일

체성형 방법의 경우 접착제와 모재의 계면파손

(interfacial failure)이 국부적으로 나타났다. 반면
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Fig. 12. Typical load-displacement curves of 

bonded joints using different 

manufacturing processes

에 동시접착 체결부에서는 계면파손이 주된 파손

모드로 나타난다.

Fig. 12에는 각 제작공정에 따른 전형적인 하

중-변위 곡선을 나타내었다. 하중이 크지 않으므

로 기계 자체의 변위는 충분히 작다고 가정하고, 

시험기의 변위를 사용하였다. 하중-변위 곡선은 

파손이 발생하기 전까지 대체로 선형적인 형태로 

나타난다. 파손변위는 접착제가 없는 일체성형

(약 0.7 mm), 접착제를 사용한 일체성형(약 0.6 

mm), 이차접착(약 0.5 mm), 동시접착(약 0.4 

mm)의 순서로 나타난다. 

3.2 제작공정별 모재 두께의 효과

4가지의 제작공정에 대하여 모재 두께를 4종

류 즉, 1.52 mm(8층), 4.57 mm(24층, 기준적층, 

basic), 6.09 mm(32층), 7.62 mm(40층)으로 변화

시켜 제작한 153개의 시편에 대해 실험을 수행하

였다. 적층순서는 [45/0/-45/90]S (8층), 

[45/0/-45/90]3S (24층), [45/0/-45/90]4S (32층), 

[45/0/-45/90]5S (40층)이다. 겹침길이는 25.4 mm

이다. 

Fig. 13은 접착제가 없는 일체성형 체결부의 

모재 두께에 따른 파손하중과 강도를 보여주고 

있다. 접착제가 없는 8, 24, 32, 40층 체결부의 평

균 파손강도는 각각 20.6, 20.7, 24.6, 26.7 MPa이

다. 모재 두께가 두꺼워지면 파손강도가 증가하

는 경향을 볼 수 있다. 8층 시편의 평균 파손강

도는 24층 시편의 파손강도와 유사하며, 32층, 40

층 체결부의 강도는 24층 시편에 비해 각각 

19%, 29%가 증가한다. 

Fig. 14는 접착제가 있는 일체성형 체결부의 

파손하중과 강도 그래프이다. 접착제가 있는 8,

  Fig. 13. Failure loads and strengths of 

cocured joints with various 

laminate thicknesses (Cocuring 

without adhesive)

   Fig. 14. Failure loads and strengths of 

joints with various laminate 

thicknesses (Cocuring with 

adhesive) 

   Fig. 15. Failure loads and strengths of 

joints with various laminate 

thicknesses (Secondary bonding)
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Fig. 16. Failure loads and strengths of joints 

with various laminate thicknesses 

(Co-bonding) 

Fig. 17. Von-Mises stresses at the mid-plane 

of adhesive

24, 32, 40층 체결부의 평균 파손강도는 각각 

16.1, 17.5, 18.1, 20.1 MPa이다. 8층 시편의 평균 

파손강도는 24층 시편에 비해 8%가 낮고, 32층, 

40층 시편은 24층 시편에 비해 각각 3%, 15% 높

다. 

Fig. 15에 제시된 이차접착 체결부에 대한 실

험 결과에서는 8, 24, 32, 40층 체결부의 평균 파

손강도가 각각 20.5, 18.3, 25.9, 27.8 MPa로 나타

났다. 8층, 32층, 40층 시편은 24층 시편에 비해 

각각 12%, 41%, 52% 증가하였다. 8층 체결부의 

평균 파손강도가 24층 체결부보다 높게 나타난 

것이 특이한 현상이다.

Fig. 16은 동시접착 방법을 사용한 체결부의 

파손하중과 강도 그래프이다. 8, 24, 32, 40층 체

결부의 평균 파손강도는 각각 11.2, 12.2, 12.6, 

19.7 MPa이다. 8층 체결부의 평균 파손강도는 24

층 체결부에 비해 8% 낮으며, 32층, 40층 체결부

는 24층 체결부에 비해 각각 3%, 61%씩 증가하

였다. 가장 두꺼운 40층 체결부의 파손강도가 특

별히 높은 것이 특이한 현상이다.

전체적으로 한 경우(24층, 이차접착)를 제외하

고는 모재의 두께가 두꺼워지면 파손하중과 강도

가 증가하는 것을 볼 수 있다. 단일겹침 체결부

에서 모재의 두께가 두꺼워지면 하중선의 불일치

로 시편에 걸리는 굽힘모멘트도 증가하게 된다. 

그러나 모재 자체의 굽힘관성모멘트는 두께의 세

제곱에 비례하여 증가하므로 굽힘모멘트 증가의 

효과보다 더 큰 영향을 미치게 되고, 결과적으로 

체결부에 대한 굽힘모멘트의 영향을 감소시키게 

된다. 이에따라 접착부에서 굽힘모멘트로 인한 

응력성분들의 값이 감소하게 되어 체결부 강도가 

증가하게 되는 것으로 볼 수 있다.

Fig. 13～16의 결과를 제작공정의 측면에서 살

펴보면, 비록 그 차이는 크지 않지만, 8층과 24층

인 경우 접착제를 사용하지 않는 일체성형에서, 

32층과 40층의 경우 이차접착에서 더 높은 강도

가 나타난다. 이러한 현상이 실험을 수행한 특정 

겹침길이(25.4 mm)에 대해서만 나타난 것인지 

다른 겹침길이에서도 동일한 현상이 나타날 것인

지에 대해서는 추가적인 연구가 필요하겠지만, 

최소한 체결부의 형상에 따라서는 이차접착의 파

손강도가 더 높게 나타날 수도 있다는 것은 흥미

로운 사실이다. 

Fig. 17은 이차접착 체결부에서 모재 두께를 달

리함에 따라 접착제 중립면의 길이방향 중앙선을 

따라 von-Mises 응력의 분포를 보인 것이다. 겹침

영역 끝단을 제외하면 응력의 차이는 크지 않다. 

그러나 끝단에서 응력의 최대값은 모재 두께가 줄

어들수록 커지는 것을 알 수 있다. 

Ⅳ. 결  론

본 연구에서는 CYCOM 5276-1/G40-600-24K 

탄소/에폭시 복합재와 FM300K 접착제를 이용하

여 단일겹침 접착 체결부의 제작공정(4종류), 겹

침길이(5종류), 모재두께(4종류)를 변화시키면서 

총 335개의 시편에 대한 실험을 수행하였다. 단

일겹침 접착 체결부 설계허용치 실험 결과, 제작

공정, 겹침길이, 모재 두께가 모두 파손강도에 영

향을 미치는 것으로 나타났다. 겹침길이가 길어

질수록 파손강도가 낮아진다는 것은 이미 잘 알

려진 사실이지만, 모재의 두께에 따라서도 파손

강도가 크게 달라지는 것을 확인하였다. 본 연구

에서는 특히 제작공정의 측면에서 파손강도의 변

화를 살펴보았는데, 대부분의 겹침길이와 모재
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두께에서 접착제가 없는 일체성형 시편과 이차접

착 시편이 우수한 파손강도를 보였다. 일체성형  

시편의 결과는 예상된 것이지만 이차접착 시편의 

강도가 일체성형과 비슷하거나 더 높은 것과 동

시성형 시편의 강도가 낮은 것은 본 연구에서 발

견한 흥미로운 결과이다. 
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