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MATERIAŁY FUNKCJONALNE I ZŁOŻONE W TRANSPORCIE LOTNICZYM

FUNCTIONAL AND HYBRID MATERIALS IN AIR TRANSPORT 

Od wielu lat w lotnictwie wykorzystywane są materiały kompozytowe, które przy stosunkowo niewielkim ciężarze ce-
chują się bardzo dobrymi właściwościami mechanicznymi. Pozwala to na zbudowanie bardzo wytrzymałej i lekkiej 
konstrukcji samolotu, a w związku z tym na obniżenie kosztów eksploatacji. Niestety doskonałe właściwości mechanicz-
ne kompozytów ulegają znacznemu obniżeniu w momencie pojawienia się uszkodzenia. Dlatego poszukuje się nowych 
materiałów złożonych o wyższej odporności na pękanie oraz sposobów diagnozowania stanu struktury w procesie jej 
wytwarzania i eksploatacji. Do materiałów nowej generacji należą laminaty metalowo-kompozytowe (FML). Są to 
laminaty składające się z warstw cienkiej blachy metalowej i kompozytu polimer-włókno ceramiczne lub polimerowe. 
Laminaty takie charakteryzują się doskonałymi właściwościami równocześnie metalu i włóknistego kompozytu polime-
rowego. Taka kombinacja daje w rezultacie nową generację materiałów hybrydowych o właściwościach hamowania 
i blokowania rozwoju pęknięć przy cyklicznym obciążeniu, bardzo dobrej charakterys. yce obciążenia i udarności oraz 
niskiej gęstości. Inną nową klasą materiałów są materiały inteligentne, o sterowalnych właściwościach, uzyskiwanych 
przez zastosowanie komponentów ze stopów z pamięcią kształtu lub wbudowanie systemów specjalnych, jak układy 
włókien piezoelektrycznych lub optycznych. Ich coraz większa dostępność i wyjątkowe właściwości fi zyczne sprawiają, 
że mogą one być z powodzeniem integrowane z innymi materiałami w celu uzyskania właściwości nieosiągalnych na 
żadnej innej drodze. Wbudowane elementy aktywne, tworzące rozproszoną sieć sensorów i/lub aktywatorów dają moż-
liwość realizacji zadanych zadań monitorowania, adaptacji i sterowania elementem konstrukcyjnym.

Słowa kluczowe: kompozyty, laminaty, materiały inteligentne, sensory piezoelektryczne, diagnostyka.

For many years aviation has made use of composite materials, which have very good mechanical properties combined 
with a relatively low weight. Their use enables construction of very durable and lightweight aircraft structures and 
reduces maintenance costs. Unfortunately, the excellent mechanical properties of composites decrease signifi cantly 
when damage occurs. That is why new hybrid materials with higher crack resistance and new methods for structural 
health diagnosing during manufacture and in service are being looked for. One class of new generation materials are 
fi bre-metal laminates (FML). They are laminates which consist of alternating thin metal layers and layers of polymer/
ceramic fi ber or polymer/polymer fi bre composite. Laminates of this kind share the excellent properties of both metal 
and fi brous polymer composite. Such a combination yields a new generation of hybrid materials with crack growth 
retardation and arrest capacities under cyclic loading, very good load-bearing and impact resistance characteristics, 
and low density. Another new class of materials are smart materials with programmable properties obtained by using 
shape memory alloys or by embedding special systems such as piezoelectric or optical fi bre systems. Their increasing 
availability and exceptional physical properties enable their successful integration with other materials to give proper-
ties unobtainable by any other method. The in-built active elements, which form a distributed network of sensors and/
or actuators, enable monitoring, adjustment, and control of structural elements.

Keywords: composites, laminates, smart materials, piezoelectric sensors, diagnostics.

1. Wprowadzenie

Sprawność i ciągłe monitorowanie stanu konstrukcji po-
wietrznych, lądowych i morskich jest niesłychanie ważne 
z uwagi na bezpieczeństwo użytkowania. W transporcie lotni-
czym bezpieczeństwo i sprawność działania są podstawowym 
założeniem, gdyż nawet niepozorne uszkodzenie konstrukcji 
może prowadzić do poważnego w skutkach wypadku. Prze-
mysł lotniczy intensywnie wykorzystuje innowacyjne rozwią-
zania technologiczne i materiałowe przy wytwarzaniu struktur 
lotniczych oraz monitorowaniu ich stanu. Bezpieczeństwo 
i niezawodność konstrukcji zależy bowiem zarówno od rodzaju 
i jakości materiałów jak i od sprawności monitorowania stanu 
konstrukcji. 

W dziedzinie materiałów na struktury lotnicze nastąpił 
znaczny postęp wraz z rozwojem materiałów polimerowych. 
Metalowe półskorupowe struktury cienkościenne, które w wa-
runkach obciążeń dopuszczalnych mogą wykazywać lokalną 
utratę stateczności, bardzo niekorzystną z punktu widzenia 

1. Introduction

The effi ciency and continuous health monitoring of airbor-
ne, land, and marine structures are extremely important safety 
factors. In air transport, safety and effi ciency of operation are 
basic assumptions since even minute damage of structure may 
lead to a serious accident. The aerospace industry makes inten-
sive use of innovative technological and material solutions in 
the manufacture and health monitoring of aircraft structures as 
the safety and reliability of those structures depends both on the 
kind and quality of materials used and the effi ciency of health 
monitoring. 

Development of polymer materials has spurred signifi cant 
progress in the fi eld of aircraft structure materials. Semi-mo-
nocoque thin-walled metal structures, which under  admissible 
load conditions may show an aerodynamically disadvantageous 
local loss of stability have been replaced with sandwich struc-
tures. Metal sandwich structures were at the peak of their use 
in the second half of the previous century. The most commonly 
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aerodynamicznego, zostały zastąpione strukturami przekład-
kowymi. Struktury przekładkowe z materiałów metalowych 
przeżywały swój rozkwit w drugiej połowie ubiegłego wieku. 
Najbardziej rozpowszechnionymi wśród rdzeni metalowych 
był rdzeń komórkowy, zwany potocznie ulownicą (rys. 1a). 
Konstrukcje oparte na takiej strukturze, chociaż masą niekie-
dy nie różnią się od konstrukcji cienkościennych, umożliwiają 
wysoki stopień integracji. Rdzeń, któremu może być nadawa-
ny dowolny obrys. jest łączony z okładzinami jedną operacją 
klejenia. Ustroje nośne płatowców wykonane na bazie struktur 
przekładkowych charakteryzuje wysoka sztywność, pozwalają-
ca na zachowanie żądanej geometrii w całym zakresie obciążeń 
dopuszczalnych statku powietrznego. Powszechnie stosuje się 
takie rozwiązanie również w łopatach wirników śmigłowców 
(rys. 1b).

Rozwój materiałów polime-
rowych i kompozytów włókni-
stych o osnowie polimerowej 
pozwolił na dalsze modyfi kacje 
struktur. Zaczęto stosować izo-
tropowe rdzenie ze spienionych 
tworzyw sztucznych w takich 
konstrukcjach, w których nie 
ma ograniczeń ze względu na 
temperaturę pracy. Struktury 
o takiej konfi guracji w budo-
wie szybowców, samolotów 
lekkich i śmigłowców tworzą 
integralne podzespoły ustrojów 
nośnych skorupowych o pro-
gramowanych właściwościach 
mechanicznych, jak skrzydła, 
kadłuby, belki ogonowe. Wiek 
XXI to piany metaliczne i la-
minaty włóknisto-metalowe na poszycia i struktury nośne oraz 
włókna piezoelektryczne jako elementy czujników monitorują-
cych stan konstrukcji [1-8].

Współczesne monitorowanie to metody NDT (Nondestruc-
tive Damage Testing) oparte na pomiarach w czasie rzeczywi-
stym z wykorzystaniem czujników zamocowanych na struktu-
rze oraz coraz częściej wbudowanych w konstrukcję. Użycie 
wbudowanych systemów monitorowania powinno umożliwić 
funkcjonowanie elementów konstrukcji bez planowych prze-
glądów aż do momentu, gdy system monitorowania stanu kon-
strukcji zaalarmuje użytkownika o pojawieniu się uszkodzenia 
i potrzebie przeprowadzenia naprawy. 

W artykule omówione zostaną dwa typy materiałów wpro-
wadzanych obecnie do budowy konstrukcji lotniczych, miano-
wicie laminaty metalowo-kompozytowe na struktury poszycia 
zastępujące klasyczne kompozyty i konstrukcje przekładkowe 
oraz materiały oparte na włóknach piezoelektrycznych jako 
elementy inteligentne w strukturach lotniczych.

2. Laminaty włóknisto-metalowe

Materiały FML (fi ber-metal laminat) to laminaty włóknisto-
metalowe, składające się z warstw cienkiej blachy metalowej 
i kompozytu polimer-włókno szklane lub ceramiczne. Lamina-
ty takie charakteryzują się doskonałymi właściwościami rów-
nocześnie metalu i kompozytu polimerowego. Taka kombina-
cja daje w rezultacie nową generację materiałów hybrydowych 

Rys.1. Wypełniacz ulowy wykonany z Nomex-u, stosowany do wyrobu 
detali kadłubów śmigłowca Agusta (a) oraz przekrój łopaty 
śmigłowca W-3 (Sokół) (b)

Fig.1. (a) A Nomex honeycomb fi ller used in the manufacture of fusela-
ge parts for the Agusta helicopter and (b) a section of a rotor 
blade of the W-3 (Sokół) helicopter

used among metal cores was the cellular honeycomb core (Fig. 
1a). Structures designed in this way, though often not different 
in weight from thin-walled structures, enable a high degree of 
integration. A core which can be freely shaped to any contour 
is joined with facings in one bonding operation. Load-carrying 
sandwich airframe structures are characterised by high stiff-
ness, which makes it possible to preserve the desired geometry 
over the entire permissible load range of an aircraft. This type 
of solution is also commonly used in helicopter rotor blades 
(Fig. 1b).

Development of polymer materials and polymer matrix fi -
brous composites enabled further modifi cations of structures. 
Foam-plastic based isotropic cores started to be used in structu-
res which had no operating temperature limitations. In the con-
struction of gliders, lightweight aircraft, and helicopters, such 

structures form integral assem-
blies of monocoque load-be-
aring structures with program-
med mechanical properties, 
such as wings, fuselages, or tail 
booms. The 21st century is the 
age of metal foams and fi bre-
metal laminates for skin and 
load-carrying structures, and 
piezoelectric fi bres as elements 
of structural health monitoring 
sensors [1-8].

Modern monitoring in-
volves NDT (Nondestructive 
Damage Testing) methods ba-
sed on real time measurements 
using sensors mounted on, or 
more and more frequently, em-
bedded in the structure. Use 

of embedded monitoring systems should make it possible for 
structure elements to operate without scheduled inspections 
until the structural health monitoring system alerts the user abo-
ut an occurrence of damage and the need for repair. 

The article discusses two types of materials recently im-
plemented in construction of aircraft structures, namely, me-
tal-composite laminates for fuselage skin structures replacing 
classical composites and sandwich structures, as well as piezo-
electric fi bre-based materials used as smart elements in aircraft 
structures. 

2. Fibre-metal laminates

FMLs are fi ber-metal laminates consisting of alternating 
layers of thin metal sheets  and polymer/ceramic fi ber or po-
lymer/polymer fi bre composite. Laminates of this kind po-
ssess the excellent properties of both metals and fi brous po-
lymer composites. This combination yields a new generation 
of hybrid materials with the ability to impede and arrest crack 
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o właściwościach hamowania i blokowania rozwoju pęknięć 
przy cyklicznym obciążeniu, bardzo dobrej charakterys. yce 
obciążenia i udarności oraz niskiej gęstości. Umożliwiają łatwe 
wytwarzanie struktur i ich naprawę. Mogą być dostosowywane 
do różnych potrzeb poprzez: łączenie różnych układów włókno/
żywica, stosowania różnych gatunków stopów metali, różnych 
grubości blach, różnych sekwencji układania warstw laminatu, 
orientacji włókien, obróbki wstępnej powierzchni itp.

Laminaty tego typu do stosowania w lotnictwie zostały 
opracowane i opatentowane pod nazwami ARALL® oraz GLA-
RE® w latach 80-tych XX wieku przez naukowców z Delft Uni-
versity of Technology [1,2], obszerniejsze informacje na temat 
technologii i właściwości tych materiałów zaczęto publikować 
od 2001 roku po wprowadzeniu GLARE do produkcji w Airbus 
A-380 [9-29].

Pierwszą grupą laminatów FML, wytworzoną na potrzeby 
lotnictwa były laminaty ARALL (ARamid ALuminium Lami-
nate), w których komponent włóknisty wykonany jest z włó-
kien aramidowych (Kevlaru). Zastosowano je w latach 80-tych 
XX wieku na drzwi ładunkowe w samolocie wojskowym C17. 
Niestety, pomimo bardzo dobrych wyników eksploatacyjnych 
zostały zastąpione ponownie konstrukcją metalową ze względu 
na zbyt wysoki koszt wytwarzania w tamtym okresie. 

Od 1986 r podjęto badania nad laminatem, w którym za-
stąpiono włókno aramidowe włóknem szklanym, tańszym 
w wytwarzaniu a dającym podobną charakterys. ykę wytrzy-
małościową. Materiały z tej grupy nazwano GLARE (Glass 
Laminates REinforced). Kompozyty GLARE są nową grupą 
laminatów kompozytowo-metalowych do wytwarzania struk-
tur lotniczych (głównie elementów poszycia). Składają się 
z cienkich blach aluminiowych połączonych z kompozytem 
polimer-włókno szklane wytwarzanym technologią preimpre-
gnatu (prepregową). Włókno szklane w prepregu jest skręcane 
a duże struktury panelowe wytwarzane są przez „splatanie” co 
eliminuje klasyczną metodę łączenia nitowaniem [19].

Laminat wytwarza się przez łączenie nieplaterowanych 
blach metalowych z prepregiem prasowaniem lub częściej au-
toklawowo. Powierzchnie metalowe przygotowuje się wstępnie 
celem uzyskania lepszej adhezji do prepregu. Wstępna obrób-
ka blach aluminiowych to: odtłuszczanie alkaliczne, trawienie 
kwasem chromowo-siarkowym, anodowanie w kwasie chro-
mowym i gruntowanie farbą epoksydową zawierającą inhibi-
tor korozji. Warstwy kompozytowe zawierają włókno szklane 
w ilości 40-60% w osnowie epoksydowej. Laminat umieszcza 
się w opakowaniu próżniowym i przenosi do autoklawu. Su-
szenie odbywa się z prędkością 2,50C/min do 1200C i przetrzy-
manie 1 h w tej temperaturze przy ciśnieniu rzędu 0.08-0.69 
MPa. 

Gęstość laminatów GLARE zależy od względnej grubości 
blachy aluminiowej i warstw kompozytu, liczby warstw, udzia-
łu objętościowego włókien. W każdym przypadku gęstość la-
minatu jest co najmniej 8% niższa niż stopu aluminium. Stoso-
wana grubość blach to 0,3-0,5 mm. Grubość warstwy prepregu 
to 0,2-0,5 mm. Typowy układ laminatu to 2/1 (2 warstwy bla-
chy i 1 prepregu), w grubszych 3/2 lub 4/3 (rys.2). 

Najczęściej stosowane i opatentowane laminaty składają 
się z blachy aluminiowej gat. 2024-T3 – GLARE 2-4 lub bla-
chy gat. 7075-T6 - GLARE 1 (Tab.1) i prepregu: żywica FM94 
z włóknem S2.

Szwy w blachach aluminiowych są różnie rozmieszczone 
tak, by były mostkowane przez warstwy włókien i warstwy nie-

growth under cyclic loading, with very good load-bearing and 
impact resistance characteristics, and low density. FMLs enable 
easy manufacture and repair of structures. They can be tailored 
to various needs by combining various fi bre/resin systems, by 
using different alloy types, different thicknesses of metal she-
ets, different laminate stacking sequences, fi bre orientations,  
surface pretreatment techniques, etc.

Laminates of this type were developed and patented for 
aerospace applications under the trade names of ARALL® and 
GLARE® in the 1980s by scientists from the Delft University 
of Technology [1,2]. More comprehensive reports on the tech-
nology and properties of these materials were fi rst published 
in 2001, after GLARE was applied for manufacture of Airbus 
A-380 [9-29].

The fi rst group of FMLs developed for aerospace applica-
tions were ARALL (ARamid ALuminium) laminates, in which 
the fi brous component was made of aramid (Kevlar) fi bres. 
They were used on the cargo door of the C 17 military trans-
port aircraft. Unfortunately, despite a very good maintenance 
record, they were replaced anew with metal structures because 
of too high manufacture costs in that period. 

Since 1986, research has been conducted on a laminate in 
which aramid fi bre was replaced with glass fi bre, a material 
cheaper to manufacture and having similar strength characte-
ristics. Materials from this group were called GLARE (GLAss 
REinforced laminates). GLARE composites are a new group of 
composite-metal laminates for manufacture of aerospace struc-
tures (mainly skin elements). They consist of thin aluminium 
sheets bonded with a polymer/glass fi bre prepreg. In prepreg, 
glass fi bre is twisted, and large panel structures are manufactu-
red by „weaving”, which eliminates the need to use the classical 
method of rivet assembly [19].

The laminate is produced by bonding together unclad metal 
sheets with prepreg using a press or, more often, an autoclave. 
The metal surfaces are pretreated to achieve better adhesion 
to prepreg. Pretreatment of aluminium sheets involves alkali-
ne degreasing, chromic- sulphuric acid etching, chromic acid 
anodizing, and priming with a corrosion-inhibiting epoxy pri-
mer. The composite layers consist of 40-60% of glass fi bre in 
an epoxy matrix. The laminate is placed in a vacuum bag and 
transferred into an autoclave. It is dried at  a drying speed of 
2.50C/min to 1200C and kept for 1 h at this temperature at 
a pressure range of 0.08-0.69 MPa. 

The density of GLARE laminates depends on the relative 
thickness of aluminium sheets and composite layers, the num-
ber of layers, and the volume share of fi bres. In each case, the 
density of the laminate is at least 8% lower than the density of 
the aluminium alloy. The sheet thickness used is 0.3-0.5 mm. 
The thickness of the prepreg layer is 0.2-0.5 mm. A typical la-
minate lay-up is 2/1 (2 layers of metal sheets and 1 layer of 
prepreg), and in thicker laminates, 3/2 or 4/3 (Fig.2). 

The most frequently used and patented laminates consist of 
2024-T3 - GLARE 2-4 aluminium sheets or 7075-T6 - GLARE 
1 sheets (Table1) and S2 fi bre prepreg based on FM94 resin.

The seams in the aluminium sheets are variously distributed 
so that they can be bridged by layers of fi bre and unbonded she-
ets. The fi brous layers between the metal surfaces bridge across 
the gaps, transferring the load. To ensure proper load transfer, 
an extra layer of aluminium or prepreg is used.

Studies are also conducted on other material combinations, 
but not all combinations of materials are possible. For instance, 
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klejonych blach. Warstwy włókniste pomiędzy powierzchniami 
metalu wypełniają luki przenosząc obciążenie. Celem zapew-
nienia zdolności przenoszenia żądanego obciążenia stosuje się 
dodatkową warstwę aluminium lub prepregu.

Prowadzone są również badania nad innymi połączeniami 
materiałowymi ale nie wszyst-
kie kombinacje materiałów są 
możliwe. Połączenie stopów 
aluminium z włóknami wę-
glowymi wydawało się bardzo 
atrakcyjne ale nie może być 
stosowane ze względu na ko-
rozję galwaniczną. Inny, przy-
szłościowy laminat z grupy 
FML to kombinacja tytanu oraz 
kompozytu włókno grafi towe/
polimer (TiGr). Problemem do 
rozwiązania w zastosowaniach 
lotniczych jest przewodnictwo 
elektryczne włókien węglo-
wych.

3. Zalety i wady materiałów FML

Zalety częściowo zależne są od celu wytwarzania – w przy-
padku materiałów na struktury lotnicze chodzi przede wszyst-
kim o korelację właściwości trwałość – tolerancja uszkodze-
nia. 

Porównując FML do metalu uzyskuje się bardzo dużą to-
lerancję uszkodzenia z uwzględnieniem zmęczenia, korozji, 
udarności, naprężeń szczątkowych. Porównując do materiału 
kompozytowego uzyskuje się wyższą wytrzymałość, udarność, 
odporność na kruche pękanie. 

Zaletą w procesie wytwarzania jest możliwość stosowania 
konwencjonalnych procesów wytwarzania (technik przygoto-
wania wstępnego, niektórych procesów formowania, cięcia) 
przy wytwarzaniu paneli poszycia, krawędzi natarcia i małych 
elementów struktur. W rezultacie koszt inwestycji przy zmianie 
technologii z metalu na FML jest relatywnie niski. 

Inne zalety to: ognioodporność, odporność na wyładowania 
atmosferyczne, odporność na korozję. Materiały te cechują się 
bardzo dobrą odpornością na korozję, ponieważ warstwy pre-
pregu stanowią barierę dla wilgoci, która mogłaby atakować 
wewnętrzne warstwy metalowe, natomiast warstwy metalowe 
chronią prepregi przed „wstawaniem” pod wpływem wilgoci. 

Wady odnoszą się głównie do procesu wytwarzania. Istnie-
je problem z podatnością na odkształcanie dużych elementów 
panelowych, gdyż obecność warstw metalu zwiększa sztyw-
ność. W kombinacji z aluminium sztywność rośnie, co może 
być wadą ale równocześnie rośnie przenoszenie obciążenia co 

Rys.2. Schemat budowy laminatu typu FML (układ 3/2)
Fig.2. A construction diagram of an FML laminate (3/2 lay-up)

Stop
Alloy

Pierwiastek % wag.
Element  Wt. %

Cr Zn Si max. Mg Mn Cu Pb Ti max. Fe max. Bi max.

Inne razem 
max.

Total other 
elem. max.

Al

EN-AW-2024 max. 0,1 max. 0,5 0,8 0,5-1,3 0,2-1 3,3-4,5 0,8-1,5 0,2 0,7 0,2 0,3 r.
EN-AW-7075 0,18-0,28 5,1-6,1 0,4 2,1-2,9 max. 0,3 1,2-2 - 0,2 0,5 - 0,15 r.

Tab. 1. Skład chemiczny stopów aluminium w laminatach GLARE wg PN-EN 573-3:2005
Tab. 1. Chemical composition of aluminium alloys in GLARE laminates in accordance with PN-EN 573-3:2005

the combination of aluminium alloys with carbon fi bres which 
once seemed very attractive, cannot be used because of galva-
nic corrosion. Another promising FML laminate is a combina-
tion of titanium with a graphite fi bre/polymer composite (TiGr). 
A problem to be solved in its aerospace applications is electric 

conductivity of carbon fi bres.

3. Advantages and drawbacks of FML materials

The benefi ts of FMLs partly depend on the purpose of 
manufacture; in the case of materials for aerospace structures, 
what is important is chiefl y the correlation between durability 
and damage tolerance. 

Compared with metal, FMLs have a very high damage tole-
rance with respect to fatigue, corrosion, impact resistance, and 
residual stress. Compared to composite materials, they have 
higher durability, impact resistance, and resistance to brittle 
fracture. 

One manufacturing advantage is the possibility of using 
conventional production processes (pretreatment techniques, 
some moulding and cutting processes) in manufacture of skin 
panels, leading edges, and small structural elements. As a re-
sult, the cost of  investment in changing the technology from 
metal to FML is relatively low.  

Other advantages include fi re resistance, atmospheric di-
scharge resistance, and corrosion resistance. These materials 
have very good corrosion resistance due to prepreg layers, 
which form a barrier against moisture, which could attack the 
inner metal layers; the metal layers, on the other hand, protect 
prepregs against „lifting” under the infl uence of moisture. 

The disadvantages chiefl y concern the manufacture process. 
One problem is that large panel elements are deformation prone 
since the metal layers increase stiffness. In combination with 
aluminium, the stiffness increases, which may be disadvanta-
geous, though, at the same time, there is an increase in load 
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jest zaletą.
Zestawienie podobieństw i różnic w wytwarzaniu części 

i struktur z GLARE, z blach metalowych i kompozytów [16] 
pozwala przypuszczać, że materiały laminatowe będą coraz 
szerzej stosowane. Najważniejsze przesłanki to:

Możliwość wykorzystania procesów stosowanych do  -
kształtowania blach metalowych do wytwarzania części 
i struktur z GLARE. Największe różnice występują przy 
kształtowaniu części złożonych. Z powodu różnicy w gra-
nicy odkształcalności laminatu, która jest znacznie mniej-
sza oraz elastyczności, występuje sprężynowanie. Przy 
wytwarzaniu pojedynczo zakrzywionych poszyć i podłuż-
nic (wsporników) można stosować klasyczne metody.
Procesy kształtowania są uzupełniane procesami wstęp- -
nymi identycznymi ze stosowanymi dla materiałów kom-
pozytowych. Główne uzasadnienie stosowania tej meto-
dy produkcji to możliwość wytwarzania dużych paneli 
poszycia wraz ze wzmocnieniem, co ma duży wpływ na 
efektywność produkcji i koszty.
Kluczowym elementem w procesach przygotowawczych  -
jest zastosowanie klejenia na zakładkę (splices). Kleje-
nie pozwala wytwarzać duże panele, ograniczeniem jest 
tylko wielkość komory autoklawu i urządzeń do obróbki 
wstępnej.
W procesie obróbki skrawaniem główne różnice polegają  -
na możliwości delaminacji i nadmiernym zużyciu narzę-
dzi podczas skrawania laminatów ze względu na abra-
zyjne działanie włókien. Dlatego materiały te wymagają 
specjalnych materiałów narzędziowych.
Połączenia nitowane i śrubowe muszą być wykonywane  -
ostrożnie ze względu na możliwość delaminacji.
Niezbędne są specjalistyczne metody kontroli uszkodzeń  -
(NDT) opracowane specjalnie do laminatów.

Twórcy tych materiałów i producenci struktur lotniczych 
uważają, że pomimo pewnej niezbędnej ostrożności przy wy-
twarzaniu części i struktur z GLARE nie ma żadnych ograni-
czeń w możliwości stosowania tego materiału i innych z grupy 
FML [1,2,12,14,19].

4. Materiały inteligentne. Stopy z pamięcią kształtu

Jedną z nowych klas materiałów, które zwróciły powszech-
ną uwagę badaczy na świecie, są materiały inteligentne w po-
staci stopów z pamięcią kształtu. Ich coraz większa dostępność 
i wyjątkowe własności fi zyczne sprawiają, że mogą one być 
z powodzeniem integrowane z innymi materiałami w celu uzy-
skania właściwości nieosiągalnych na żadnej innej drodze. Po-
wstałe w ten sposób nowe materiały kompozytowe stanowią 
odrębną klasę materiałów kompozytowych – materiałów o ste-
rowalnych własnościach [30-33]. Stopy z pamięcią kształtu 
posiadają niespotykane wśród innych materiałów właściwości 
związane ze zmianą ich modułu sprężystości czy też tłumie-
nia. Przede wszystkim jednak posiadają możliwości genero-
wania znaczących sił w procesie aktywacji, które są związane 
z efektem pamięci kształtu (odzysk naprężenia). Z uwagi na 
te właściwości stopy z pamięcią kształtu pozwalają na aktyw-
ne i w pełni kontrolowane sterowanie takimi cechami jak np. 
kształt, ugięcie statyczne, postacie i częstości drgań własnych, 
amplitudy drgań rezonansowych, tłumienie. 

Inteligentne elementy wykonawcze w postaci drutów, taśm, 
prętów lub belek wykonanych ze stopów z pamięcią kształtu 

transfer, which is benefi cial.
A comparison of manufacturing parts and structures made 

from GLARE, metal sheets, and composites [16] suggests that 
laminate materials will be more and more commonly used. The 
most important reasons include:

The possibility of using metal sheet moulding processes for 
manufacture of GLARE parts and structures. The largest diffe-
rences occur in moulding of complex parts. Because of a diffe-
rence in the limit of deformability, which is signifi cantly lower 
for laminates, and a difference in elasticity, laminates are prone 
to spring-back. In manufacturing single-curved fuselage skins 
and stringers (trusses), classical methods can be used.

Moulding processes are supplemented with pretreatment 
processes identical to those applied for composite materials. 
The main reason for using this manufacturing method is the 
possibility of manufacturing large skin panels together with re-
inforcement, which has a large impact on the effectiveness and 
costs of production.

A key element in pretreatment processes is splice. Bonding 
allows manufacture of large panels, where the only limitation is 
the size of the autoclave chamber and pretreatment equipment.

In the process of machining, the main differences are the 
risk of delamination and excessive tool wear occurring in the 
machining of laminates caused by the abrasive action of fi bres. 
That is why these materials require special tool materials.

Riveted and bolt joints have to be carefully manufactured 
because of the risk of delamination.

Application of specialist damage inspection techniques 
(non-destructive testing, NDT) especially designed for lamina-
tes is vital. 

The designers of these materials and aircraft structure ma-
nufacturers alike believe that, despite a certain degree of cau-
tion required in manufacturing GLARE parts and structures, 
there are no limitations to the possibilities of use of this material 
or other FMLs [1,2,12,14,19].

4. Smart materials. Shape memory alloys

One of the new classes of materials that have attracted ge-
neral attention of researchers all over the world are smart mate-
rials known as shape memory alloys. Their growing availability 
and outstanding physical properties make it possible for them to 
be successfully integrated with other materials to yield proper-
ties unobtainable by other methods. The resulting new compo-
site materials constitute a separate class of composite materials 
with programmable properties [30-33].  Memory shape alloys 
have properties connected with variations in their elastic modu-
lus or damping capacity unparalleled by other materials. Above 
all, however, they have the ability to generate signifi cant forces 
in the process of activation which are connected with the me-
mory shape effect (stress recovery). Owing to these properties, 
shape memory alloys enable active and fully controlled pro-
gramming of such features as shape, static defl ection, modes 
and frequencies of free vibration, amplitudes of resonant vibra-
tion, or damping properties. 

Smart actuators in the form of wires, strips, rods or beams 
made from shape memory alloys have to be appropriately inte-
grated and joined with a construction element, thus ensuring its 
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muszą być we właściwy sposób zintegrowane i połączone z ele-
mentem konstrukcyjnym, zapewniając w ten sposób właściwą 
jego pracę i trwałość. Wyróżnić można dwa zasadniczo od-
mienne sposoby łączenia inteligentnych elementów wykonaw-
czych ze stopów z pamięcią kształtu z elementami. Elementy 
aktywne (druty, taśmy, itp.) będące integralną częścią materiału 
elementu konstrukcyjnego lub konstrukcji, mogą być całkowi-
cie lub częściowo zatopione w tym materiale albo umieszczone 
w specjalnych elastycznych koszulkach, które zapewniają brak 
naprężeń ścinających, pojawiających się w procesie aktywacji. 
W obu przypadkach inteligentne elementy aktywne mogą być 
przymocowane do elementu konstrukcyjnego w wybranej licz-
bie punktów lub na całej długości, zapewniając w ten sposób 
zasadniczo różny rozkład generowanych sił. W literaturze zna-
ne są również dwie całkowicie różne metody aktywacji inteli-
gentnych elementów aktywnych: metoda APT (z ang. Active 
Property Tuning) i metoda ASET (z ang. Active Strain Energy 
Tuning) [34,35]. Metodę APT charakteryzuje brak generowa-
nych naprężeń w trakcie aktywacji z uwagi na fakt, że wyko-
rzystuje ona jedynie zmiany modułu sprężystości elementów 
aktywnych wykonanych ze stopów z pamięcią kształtu. Metoda 
ASET jest zasadniczo oparta na generacji naprężeń związanych 
z efektem pamięci kształtu w procesie aktywacji inteligentnych 
elementów aktywnych, które w tym celu muszą być poddane 
wstępnym odkształceniom lub procesowi trenowania.

Elementy konstrukcyjne w części lub całości wykonane 
z takich materiałów, bądź wyposażone w komponenty wykona-
ne z materiałów o sterowalnych własnościach, �charakteryzują 
się nietypowymi cechami, umożliwiającymi zmiany ich cha-
rakterys. yk statycznych lub dynamicznych. Dzięki temu moż-
liwe jest sterowanie kształtem elementów konstrukcyjnych, za-
równo w przypadku elementów konstrukcyjnych pracujących 
pod obciążeniem statycznym jaki i nieobciążonych. W dyna-
mice możliwości wykorzystania tych materiałów są znacznie 
szersze i obejmują nie tylko możliwości sterowania wybrany-
mi częstościami i postaciami drgań własnych elementów kon-
strukcyjnych lecz również selektywne sterowanie amplitudami 
i częstościami rezonansowymi lub tłumieniem.

5. Włókna piezoelektryczne

Pęknięcia w metalach oraz uszkodzenia od uderzenia, np. 
w materiałach kompozytowych, są główną przyczyną uszkodzeń 
konstrukcji lotniczych. Dlatego istotna jest wczesna diagnoza 
symptomów uszkodzenia, zwłaszcza w miejscach oddalonych, 
jak na przykład końcówki skrzydeł. Zastosowanie zintegro-
wanego systemu ciągłego monitorowania stanu technicznego 
obiektu może pozwolić na znaczną redukcję kosztów eksplo-
atacji z powodu wyeliminowania długotrwałych planowych 
przeglądów. Uważa się, że lotnictwo może wiele skorzystać 
dzięki zintegrowanemu systemowi oceny stanu technicznego 
obiektu, który przy pomocy odpowiedniego instrumentarium 
uruchomi system wczesnego ostrzegania, a tym samym umoż-
liwi wykonanie niezbędnych czynności zapobiegających zbyt 
długim przerwom w pracy czy wydatkom związanym z prze-
ciągającymi się naprawami (Smart Health Monitoring - Inteli-
gentne Monitorowanie Stanu). Wbudowane elementy aktywne 
tworzące rozproszoną sieć sensorów i/lub aktywatorów dają 
możliwość realizacji zadanych zadań monitorowania, adaptacji 
i sterowania [3,36-57]. 

Najnowsze osiągnięcia w dziedzinie nieinwazyjnych me-

proper functioning and durability. There exist two fundamen-
tally different methods of joining smart shape memory alloy 
actuators with elements. Active elements (wires, strips, etc.) 
that are integral parts of the material of a construction element 
or a structure may be completely or partly embedded in this 
material or may be fi tted in special elastic sleeves which ensure 
lack of shear stresses arising in the process of their activation. 
In both cases, smart active elements can be attached to a con-
struction element at any given number of points or along its en-
tire length, giving a fundamentally different distribution of the 
generated forces. The literature also knows two different me-
thods of activation of smart active elements: the Active Proper-
ty Tuning method (APT) and the Active Strain Energy Tuning 
method (ASET) [34,35]. The APT method does not generate 
strain during activation as it only uses  variations in the elastic 
modulus of active elements made from shape memory alloys. 
The ASET method is generally based on generation of strain 
connected with the shape memory effect in the process of acti-
vation of smart active elements, which, for that purpose, have to 
be subjected to pre-deformation and training treatment.

Structural elements made in part or in whole from such 
materials, or fi tted with components made from programmable 
materials possess untypical features which enable changes of 
their static and dynamic characteristics. This makes it possible 
to control the shape of structural elements, both in the case of 
structural elements operating under static loading conditions 
and unloaded conditions. In dynamics, the possibilities of appli-
cation of these materials are much broader and include not only 
the possibility of controlling selected free vibration frequencies 
and modes of structural elements but also selective control of 
resonant amplitudes and frequencies or damping.

5. Piezoelectric fibres

Metal fractures and impact damage in composite materials 
are the main causes of aircraft structure damage. Hence the si-
gnifi cance of early diagnosis of damage symptoms, especially 
in remote locations such as wing tips. Application of an integra-
ted system of continuous health monitoring of an object, may 
lead to a signifi cant reduction in maintenance costs by elimi-
nating long-lasting scheduled inspections. It is believed that 
the aerospace industry can benefi t a great deal from using inte-
grated health assessment systems, which by means of a special 
apparatus activate an early warning system, and by doing so 
allow necessary actions to be taken to prevent excessively long 
breaks in operation or expenditure connected with protracted 
repairs (Smart Health Monitoring). Embedded active elements 
forming a distributed network of sensors and/or actuators ena-
ble realisation of the tasks of monitoring, adjusting, and control 
[3,36-57]. 

The latest achievements in non-destructive structural te-
sting are oriented towards the analysis of elastic wave propaga-
tion. Methods are being worked out, which, based on recorded 
changes in the propagation of elastic waves, enable detection 
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tod oceny stanu technicznego konstrukcji kierują się w stronę 
analizy propagacji fal sprężystych. Opracowywane są metody, 
które na podstawie zarejestrowanych zmian w propagacji fal 
sprężystych, umożliwiają detekcję szczególnie niebezpiecz-
nych uszkodzeń w początkowej fazie rozwoju, takich jak pęk-
nięcia zmęczeniowe i delaminacje w materiałach kompozy-
towych. Przebiegi fal sprężystych generowane i rejestrowane 
są za pomocą sieci przetworników piezoelektrycznych. Fala 
sprężysta posiada zdolność propagowania na duże odległości, 
stąd zastosowanie technik na niej bazujących daje możliwość 
inspekcji szerokiego obszaru konstrukcji. Ponadto pozwalają 
one na uzyskanie informacji o stanie konstrukcji na podstawie 
jednego tylko badania, co z kolei tłumaczy zainteresowanie 
wielu gałęzi przemysłu możliwością pozyskania i wykorzysty-
wania tej metody [38-43].

W metodach tych stosowane są ceramiczne przetworniki 
piezoelektryczne o różnym sposobie rozmieszczenia i róż-
nym kształcie. Najprostszym rozwiązaniem jest zastosowanie 
płaskich piezoelektrycznych przetworników ceramicznych 
o średnicy rzędu kilku milimetrów, spolaryzowanych radial-
nie, połączonych lutowanymi przewodami i zalaminowanych 
w kompozycie [3]. Wymiary przetworników muszą być dobra-
ne tak, aby uzyskać ich maksymalną czułość dla modów fal 
rozchodzących się w elementach. Wykorzystanie kilku prze-
tworników pozwala na wykrywanie powstających wad oraz na 
ich lokalizację.

Innym rozwiązaniem jest umieszczenie przetworników na 
folii, na przykład w układzie Smart Layer [36]. Taka techno-
logia pozwala na dowolne umieszczenie czujników i dowolne 
prowadzenie przewodów w zależności od geometrii badanego 
elementu. Folia może być z jednej strony pokryta warstwą kle-
jącą i przyklejona do metalowego elementu o powierzchni roz-
wijalnej (walec, stożek) lub ułożona między warstwami lami-
natu w trakcie produkcji elementu kompozytowego. Układ taki 
można wykorzystać do monitorowania zmian naprężeń lub od-
kształceń struktury w funkcji czasu (na podstawie zmian czasu 
przejścia impulsów), do wykrywania wad (na podstawie anali-
zy zmian impulsów) lub do monitorowania procesu produkcji 
laminatu (monitorowanie amplitudy i zmiany czasu impulsów 
w procesie utwardzania laminatu).

Kolejnym ulepszeniem metody monitorowania jest za-
stosowanie przetworników z folii piezoelektrycznej. Matryca 
składa się z folii piezoelektrycznej, na którą nałożone są elek-
trody pokrywające powierzchnie przetworników i ścieżki elek-
tryczne. Gotową matrycę nakleja się na element stosując taśmę 
obustronnie klejącą [3,44].

Najnowsze rozwiązania to czujniki z włókien piezoelek-
trycznych PZT. Są to włókna ceramiczne Pb(Zr1-xTix)O3, w któ-
rych najlepsze właściwości piezoelektryczne uzyskuje się dla 
składu Pb:Zr:Ti = 1:0,52:0,48 a więc związku Pb(Zr0,52Ti0,48)O3. 
Włókna PZT wytwarza się różnymi technologiami, zastrzeżo-
nymi patentami [44-52]. 

Technologia bezpośredniego spiekania opracowana została 
w Instytucie Fraunhofera w Niemczech. Drobny proszek z ce-
ramiki piezoelektrycznej (ziarna o wymiarach 2 - 4 μm) razem 
z elastycznym spoiwem tworzy żel, z którego wyciskane są 
długie włókna o średnicy od 15 do 50 μm [37]. Włókna te są 
następnie spiekane w piecu o kontrolowanej atmosferze i po 
ostygnięciu tworzą cienkie i elastyczne nitki ze zwartych ziare-
nek ceramiki piezoelektrycznej. Te nitki układane są następnie 
w jednej płaszczyźnie, równolegle do siebie, w odległościach 

of particularly dangerous damage at an early stage of develop-
ment, such as fatigue cracks and delamination in composite ma-
terials.  Oscillations of elastic waves are generated and recorded 
by a network of piezoelectric transducers. Elastic waves have 
the ability to propagate over large distances, and so the use of 
techniques based on them allows inspection of large structural 
areas. Moreover, they allow one to obtain information on struc-
tural health on the basis of just one examination, which, in turn, 
explains the interest that many branches of industry take in the 
possibility of acquiring and using this method [38-43].

Those methods use ceramic piezoelectric transducers of 
various shapes and various distribution patterns. The simplest 
solution is to use radially polarised fl at ceramic piezoelectric 
transducers with a diameter in the range of several millimetres, 
joined with conductive solder and laminated in a composite [3]. 
The size of the transducer has to be selected so as to achieve 
maximum sensitivity to the modes of the waves propagating 
in elements. Use of several transducers allows detection and 
localization of developing faults.

Another solution is to place transducers on a fi lm, as in the 
case of the Smart Layer system [36]. This technology allows 
free placement of sensors and free wire laying dependent on the 
geometry of a given element. The fi lm can either be coated on 
one side with an adhesive layer and bonded to a metal element 
with a developable surface (cylinder, cone) or placed betwe-
en layers of laminate during the manufacture of a composite 
element. A system of this kind can be used to monitor strain 
variation and structural deformation as a function of time (on 
the basis of variations in pulse transit time), to detect faults (on 
the basis of an analysis of pulse variation), or to monitor the 
process of laminate manufacture (monitoring the amplitude and 
variations of pulse time  in the process of laminate cure).

Another improvement on the monitoring methods is use 
of piezoelectric fi lm transducers. The matrix here consists of 
piezoelectric fi lm with electrodes deposited on it which cover 
the surfaces of transducers and the electrical paths. Prepared in 
this way, the matrix is bonded to an element using two-sided 
adhesive tape [3,44].

The latest solutions include PZT piezoelectric fi bre sensors. 
These are ceramic Pb(Zr1-xTix)O3 fi bres, in which the best piezo-
electric properties are achieved for the composition of Pb:Zr:Ti 
= 1:0.52:0.48, that is Pb(Zr0.52Ti0.48)O3 . PZT fi bres are manufac-
tured using different patent-protected technologies [44-52]. 

The technology of direct sintering has been developed in 
Fraunhofer Institute in Germany. Fine piezoelectric ceramic 
powder (grain size 2 - 4 μm) together with elastic binder form 
a gel, from which long fi bres, 15 to 50 μm in diameter, are squ-
eezed [37]. The fi bres are subsequently sintered in a controlled 
atmosphere furnace and, after cooling, form thin elastic threads 
of compact piezoelectric ceramic grains. The threads are then 
arranged in parallel in one plane at a spaced distance of about 
0.2 mm from one another. On both sides, interdigitated electro-
des are deposited on the fi bre layer, which enable polarisation 
of the fi bres (giving them piezoelectric properties) and, later, 
allow the operating sensors to collect from fi bres electric char-
ges arising on them under deformation. 

A different technology involves manufacture of ceramic 
fi bres on a metal core wire made of titanium, platinum or stain-
less steel wire using hydrothermal synthesis or  extrusion mo-
ulding [47,51,52]. 

The hydrothermal method consists in growing PZT crys. als 
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około 0,2 mm. Z obu stron, na warstwę włókien nanoszone są 
elektrody grzebieniowe, które pozwalają na polaryzację włó-
kien (nadanie im własności piezoelektrycznych) oraz później, 
w czasie pracy gotowych już czujników, na zbieranie z włókien 
ładunków elektrycznych powstających w czasie ich odkształ-
cania. 

Inna technologia to wytwarzanie włókien ceramicznych na 
rdzeniu metalowym z drutu tytanowego, platynowego, niklo-
wego lub stali nierdzewnej metodą syntezy hydrotermalnej lub 
metodą wytłaczania [47,51,52]. 

Metoda hydrotermalna polega na wzroście krys. tałów PZT 
z roztworu zawierającego tlenki i wodorotlenki przy tempera-
turze 120-1800C w czasie 24-48 h w autoklawie. Pożądana gru-
bość warstwy uzyskiwana jest w kolejnych cyklach.

W metodzie wytłaczania stosuje się najczęściej rdzeń z dru-
tu platynowego ale można stosować i inne metale (nikiel, ty-
tan, stal nierdzewną) pod warunkiem, że nie będą reagowały 
z ceramiką PZT i nie będą traciły swoich właściwości podczas 
spiekania przeprowadzanego w temperaturze 1100-12000C.

W wytworzonych elementach, w których inteligentne 
włókna mają pracować jako elektrody możliwe jest stosowanie 
przewodzącego materiału kompozytowego, na przykład zawie-
rającego włókna węglowe (CFRP). Średnica włókien PZT nie 
może przekraczać grubości maksymalnie dwóch warstw pre-
pregu CFRP, najczęściej stosuje się włókna o średnicy 150-300 
μm. 

Grubość włókien PZT zależy od technologii ich wytwa-
rzania. Stosując metodę syntezy hydrotermalnej otrzymuje się 
warstwy o grubości 5-30 μm, pokrywające powierzchnię drutu 
tytanowego o średnicy od 50 do 150 μm czyli włókna o śred-
nicy od 60 μm do około 200 μm. Włókna takie pełnią rolę sen-
sorów (czujników) wbudowanych w strukturę bez pogorszenia 
właściwości mechanicznych bazowego materiału kompozyto-
wego. 

Włókna wytwarzane metodą wytłaczania osiągają większe 
średnice, często dochodzące do 1-2 mm i służą głównie jako 
aktywatory [53,54]. 

Czujniki z włókien są czułe na odkształcenia w kierunku 
równoległym do kierunku ułożenia włókien (posiadają kierun-
kowe charakterys. yki). Można je sklejać ze sobą warstwami 
tworząc laminat „nasycony” włóknami piezoelektrycznymi. 
Czujniki z włókien w takim kompozycie służą do monitoro-
waniem stanu struktury. Inną cechą struktury z wbudowanymi 
w nią włóknami piezoelektrycznymi jest możliwość aktywnego 
tłumienia drgań. Sygnały z czujników odkształcenia informują 
układ kontrolny o wystąpieniu drgań a układ reaguje wysyła-
niem sygnałów elektrycznych docierających do znajdujących 
się w laminacie włókien piezoelektrycznych, które odpowied-
nio kurczą się lub wydłużają, przeciwstawiając się drganiom 
struktury. W ten sposób struktura wyposażona w działające pa-
sywnie i aktywnie czujniki może samodzielnie przeciwdziałać 
powstającym w niej drganiom. Działające na tej zasadzie ukła-
dy stosowane są już dzisiaj w samolotach do tłumienia drgań 
niektórych elementów [55-57].

Obecnie elementy PZT produkowane są przez fi rmy komer-
cyjne i są powszechnie dostępne na rynku w Europie Zachod-
niej, USA, Japonii. O ile technologia wytwarzania prostych 
elementów jest opanowana, to ich wkomponowanie w większą 
strukturę kompozytową jest ciągle tematem badań wielu fi rm 
lotniczych realizowanych we własnych zakładach badawczych 
lub też wspólnych ramowych programach europejskich. Ba-

in a solution containing oxides and hydroxides at 120-1800C for 
24-48 h in an autoclave. The target thickness of the PZT fi lm is 
obtained in successive cycles.

In the extrusion moulding method, platinum is the metal 
of choice for wire cores but other metals can also be used (nic-
kel, titanium, stainless steel) as long as they do not react with 
PZT ceramics and do not lose their properties during sintering 
at a temperature of 1100-12000C.

In the manufactured elements in which smart fi bres are de-
signed to operate as electrodes, conductive composite materials 
can be used such as carbon-fi bre-reinforced plastic (CFRP). 
The diameter of PZT fi bres cannot exceed the thickness of the 
maximum of two CFRP prepreg layers. Most frequently, fi bres 
with a diameter of 150-300 μm are used. 

The thickness of PZT fi bres depends on the manufacturing 
technology. Using  hydrothermal synthesis, one obtains 5-30 
μm thick layers coating the surface of a titanium wire with 
a diameter of 50 to 150 μm, i.e., fi bres 60 to about 200 μm in 
diameter. Fibres of this type can function as embedded sensors 
without lowering the mechanical properties of the base com-
posite. 

Fibres manufactured by extrusion moulding reach lar-
ger diameters of 1-2 mm and they chiefl y serve as actuators 
[53,54]. 

Fibre sensors are sensitive to strain parallel to fi bre orien-
tation (they possess directional characteristics). They can be 
bonded together in layers to form a laminate “saturated” with 
piezoelectric fi bres. The fi bre sensors in a composite of this 
kind serve the purpose of structural health monitoring. Another 
feature of a structure with embedded piezoelectric fi bres is its 
active-vibration-damping capacity. Signals from strain sensors 
inform the control system of the occurrence of vibrations, and 
the system reacts by sending electrical signals to piezoelectric 
fi bres in the laminate, which contract or expand as needed to 
counter the vibrations of the structure. That is how a structure 
fi tted with passive and active sensors can on its own counteract 
vibrations that occur in it. Systems operating on this principle 
are already used in aircraft for damping the vibration of some 
elements [55-57].

At present, PZT elements are produced by commercial 
companies and are commonly available on the market in We-
stern Europe, USA, and Japan. Inasmuch as the technology of 
manufacture of simple elements has been mastered, their em-
bedding in a larger composite structure still remains a subject 
of research conducted by numerous aviation companies in their 
own research institutes or as part of joint European framework 
programmes. Studies of structures with embedded active ele-
ments are intensively conducted in major research centres in 
USA (NASA, Air Force, Army Research Offi ce), Great Britain 
(Rolls–Royce, British Aerospace), Germany (European Ae-
rospace & Defence System), Japan (Japan Steel), and France 
(Airbus).
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dania konstrukcji z występującymi w niej elementami aktyw-
nymi są przedmiotem intensywnych badań czołowych ośrod-
ków badawczych w USA (NASA, Air Force, Army Research 
Offi ce), Wielkiej Brytanii (Rollce–Royce, British Aerospace), 
Niemczech (European Aerospece & Defence System) i Japonii 
(Japan Steel), Francji (Airbus).

6. Podsumowanie

Z szerokiej grupy materiałów funkcjonalnych największe 
znaczenie w zastosowaniach lotniczych mają laminaty zawie-
rające kompozyty o osnowie polimerowej oraz kompozyty 
z wbudowanymi elementami inteligentnymi do monitorowania 
stanu struktury oraz do sterowania jej właściwościami. 

Polski przemysł lotniczy jako partner kooperacyjny dla 
światowych koncernów musi być przygotowany na wdrażanie 
innowacyjnych materiałów i technologii. Wykorzystanie inte-
ligentnych materiałów opartych na kompozytach i laminatach 
w budowie struktur lotniczych jest jednym z zadań wymaga-
jących ścisłej współpracy ośrodków naukowo-badawczych 
z zakładami lotniczymi aby zakłady te stały się konkurencyjne 
na rynku. Działania takie już zostały podjęte w ramach CZT 
Aeronet – Dolina Lotnicza.
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