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MATERIALY FUNKCJONALNE | ZLOZONE W TRANSPORCIE LOTNICZYM
FUNCTIONAL AND HYBRID MATERIALS IN AIR TRANSPORT

Od wielu lat w lotnictwie wykorzystywane sq materialy kompozytowe, ktore przy stosunkowo niewielkim cigezarze ce-
chujg sie bardzo dobrymi wlasciwosciami mechanicznymi. Pozwala to na zbudowanie bardzo wytrzymalej i lekkiej
konstrukcji samolotu, a w zwigzku z tym na obnizenie kosztow eksploatacji. Niestety doskonate wtasciwosci mechanicz-
ne kompozytow ulegajg znacznemu obnizeniu w momencie pojawienia sig uszkodzenia. Dlatego poszukuje si¢ nowych
materiatow zlozonych o wyzszej odpornosci na pekanie oraz sposobow diagnozowania stanu struktury w procesie jej
wytwarzania i eksploatacji. Do materialow nowej generacji nalezq laminaty metalowo-kompozytowe (FML). Sg to
laminaty skladajqce sie z warstw cienkiej blachy metalowej i kompozytu polimer-wldkno ceramiczne lub polimerowe.
Laminaty takie charakteryzujq si¢ doskonatymi wlasciwosciami rownoczesnie metalu i wioknistego kompozytu polime-
rowego. Taka kombinacja daje w rezultacie nowq generacje materiatow hybrydowych o wtasciwosciach hamowania
i blokowania rozwoju peknieé przy cyklicznym obcigzeniu, bardzo dobrej charakterys. yce obcigzenia i udarnosci oraz
niskiej gestosci. Inng nowq klasq materiatow sq materialy inteligentne, o sterowalnych wlasciwosciach, uzyskiwanych
przez zastosowanie komponentow ze stopow z pamieciq ksztattu lub wbudowanie systemow specjalnych, jak uktady
widkien piezoelektrycznych lub optycznych. Ich coraz wigksza dostgpnosé i wyjgtkowe wiasciwosci fizyczne sprawiajq,
ze mogq one by¢ z powodzeniem integrowane z innymi materiatami w celu uzyskania wiasciwosci nieosiggalnych na
zadnej innej drodze. Wbudowane elementy aktywne, tworzqce rozproszong sie¢ sensorow i/lub aktywatorow dajq moz-
liwos¢ realizacji zadanych zadan monitorowania, adaptacji i sterowania elementem konstrukcyjnym.

Stowa kluczowe: kompozyty, laminaty, materialy 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 significantly
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
fibre-metal laminates (FML). They are laminates which consist of alternating thin metal layers and layers of polymer/
ceramic fiber or polymer/polymer fibre composite. Laminates of this kind share the excellent properties of both metal
and fibrous 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 fibre 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 1. Introduction

Sprawnos$¢ i ciagle monitorowanie stanu konstrukcji po-
wietrznych, ladowych i morskich jest nieslychanie wazne
z uwagi na bezpieczenstwo uzytkowania. W transporcie lotni-
czym bezpieczenstwo i sprawno$¢ dziatania sg podstawowym
zatozeniem, gdyz nawet niepozorne uszkodzenie konstrukcji
moze prowadzi¢ do powaznego w skutkach wypadku. Prze-
myst lotniczy intensywnie wykorzystuje innowacyjne rozwig-
zania technologiczne i materialowe przy wytwarzaniu struktur
lotniczych oraz monitorowaniu ich stanu. Bezpieczenstwo
i niezawodno$¢ konstrukcji zalezy bowiem zaréwno od rodzaju
i jako$ci materialow jak i od sprawno$ci monitorowania stanu
konstrukcji.

W dziedzinie materiatbw na struktury lotnicze nastgpit
znaczny postgp wraz z rozwojem materiatow polimerowych.
Metalowe potskorupowe struktury cienkoscienne, ktore w wa-
runkach obcigzen dopuszczalnych mogg wykazywaé lokalng
utrate statecznosci, bardzo niekorzystng z punktu widzenia

The efficiency and continuous health monitoring of airbor-
ne, land, and marine structures are extremely important safety
factors. In air transport, safety and efficiency 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 efficiency of health
monitoring.

Development of polymer materials has spurred significant
progress in the field 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, zostaly zastgpione strukturami przektad-
kowymi. Struktury przektadkowe z materiatldw metalowych
przezywaly swoj rozkwit w drugiej potowie ubieglego wieku.
Najbardziej rozpowszechnionymi wsrod rdzeni metalowych
byt rdzen komoérkowy, zwany potocznie ulownicg (rys. la).
Konstrukcje oparte na takiej strukturze, chociaz masg niekie-
dy nie r6znig si¢ od konstrukeji cienkosciennych, umozliwiaja
wysoki stopien integracji. Rdzen, ktéremu moze by¢ nadawa-
ny dowolny obrys. jest taczony z oktadzinami jedng operacja
klejenia. Ustroje nosne ptatowcoéw wykonane na bazie struktur
przektadkowych charakteryzuje wysoka sztywnosc¢, pozwalajg-
ca na zachowanie zgdanej geometrii w calym zakresie obcigzen
dopuszczalnych statku powietrznego. Powszechnie stosuje si¢
takie rozwigzanie rowniez w topatach wirnikow $miglowcow
(rys. 1b).

Rozwoj materialow polime-
rowych i kompozytow wtokni- a)
stych o osnowie polimerowej
pozwolit na dalsze modyfikacje
struktur. Zaczeto stosowaé izo-
tropowe rdzenie ze spienionych
tworzyw sztucznych w takich
konstrukcjach, w ktorych nie
ma ograniczen ze wzgledu na
temperatur¢ pracy. Struktury
o takiej konfiguracji w budo-
wie szybowcow, samolotow
lekkich i $miglowcow tworza
integralne podzespoly ustrojow
nosnych skorupowych o pro-
gramowanych wlasciwosciach
mechanicznych, jak skrzydta,
kadtuby, belki ogonowe. Wiek
XXI to piany metaliczne i la-
minaty wldknisto-metalowe na poszycia i struktury nosne oraz
wlokna piezoelektryczne jako elementy czujnikow monitoruja-
cych stan konstrukeji [1-8].

Wspblczesne monitorowanie to metody NDT (Nondestruc-
tive Damage Testing) oparte na pomiarach w czasie rzeczywi-
stym z wykorzystaniem czujnikéw zamocowanych na struktu-
rze oraz coraz cz¢sciej wbudowanych w konstrukcje. Uzycie
wbudowanych systeméw monitorowania powinno umozliwié
funkcjonowanie elementow konstrukcji bez planowych prze-
gladéw az do momentu, gdy system monitorowania stanu kon-
strukcji zaalarmuje uzytkownika o pojawieniu si¢ uszkodzenia
i potrzebie przeprowadzenia naprawy.

W artykule oméwione zostang dwa typy materiatow wpro-
wadzanych obecnie do budowy konstrukc;ji lotniczych, miano-
wicie laminaty metalowo-kompozytowe na struktury poszycia
zastepujace klasyczne kompozyty i konstrukcje przektadkowe
oraz materialy oparte na wloknach piezoelektrycznych jako
elementy inteligentne w strukturach lotniczych.

2. Laminaty widknisto-metalowe

Materiaty FML (fiber-metal laminat) to laminaty wioknisto-
metalowe, sktadajace si¢ z warstw cienkiej blachy metalowej
i kompozytu polimer-widkno szklane Iub ceramiczne. Lamina-
ty takie charakteryzuja si¢ doskonatymi wlasciwosciami row-
noczes$nie metalu i kompozytu polimerowego. Taka kombina-
cja daje w rezultacie nowa generacj¢ materiatdow hybrydowych
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Rys.1. Wypetniacz ulowy wykonany z Nomex-u, stosowany do wyrobu
detali kadlubow Smigtowca Agusta (a) oraz przekroj fopaty
smigtowca W-3 (Sokdl) (b)

Fig.1. (a) A Nomex honeycomb filler used in the manufacture of fusela-
ge parts for the Agusta helicopter and (b) a section of a rotor
blade of the W-3 (Sokél) 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 modifications 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 fibre-
metal laminates for skin and
load-carrying structures, and
piezoelectric fibres 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 fibre-based materials used as smart elements in aircraft
structures.

2. Fibre-metal laminates

FMLs are fiber-metal laminates consisting of alternating
layers of thin metal sheets and polymer/ceramic fiber or po-
lymer/polymer fibre composite. Laminates of this kind po-
ssess the excellent properties of both metals and fibrous 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 wilasciwosciach hamowania i blokowania rozwoju peknigé
przy cyklicznym obcigzeniu, bardzo dobrej charakterys. yce
obcigzenia i udarnosci oraz niskiej ggstosci. Umozliwiajg tatwe
wytwarzanie struktur i ich naprawe. Moga by¢ dostosowywane
do réznych potrzeb poprzez: taczenie ré6znych uktadéw widkno/
zywica, stosowania réoznych gatunkow stopow metali, roznych
grubosci blach, roznych sekwencji uktadania warstw laminatu,
orientacji wiokien, obrobki wstepnej powierzchni itp.

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

Pierwsza grupa laminatow FML, wytworzona na potrzeby
lotnictwa byly laminaty ARALL (ARamid ALuminium Lami-
nate), w ktorych komponent wioknisty wykonany jest z wio-
kien aramidowych (Kevlaru). Zastosowano je w latach 80-tych
XX wieku na drzwi tadunkowe w samolocie wojskowym C17.
Niestety, pomimo bardzo dobrych wynikow eksploatacyjnych
zostaly zastapione ponownie konstrukcja metalowa ze wzgledu
na zbyt wysoki koszt wytwarzania w tamtym okresie.

Od 1986 r podjcto badania nad laminatem, w ktérym za-
stgpiono widkno aramidowe witdknem szklanym, tanszym
w wytwarzaniu a dajacym podobng charakterys. yk¢ wytrzy-
maloéciowa. Materiaty z tej grupy nazwano GLARE (Glass
Laminates REinforced). Kompozyty GLARE sa nowa grupa
laminatow kompozytowo-metalowych do wytwarzania struk-
tur lotniczych (glownie elementéw poszycia). Skladaja si¢
z cienkich blach aluminiowych polaczonych z kompozytem
polimer-wtokno szklane wytwarzanym technologig preimpre-
gnatu (prepregowa). Wtokno szklane w prepregu jest skrecane
a duze struktury panelowe wytwarzane sg przez ,,splatanie” co
eliminuje klasyczna metodg taczenia nitowaniem [19].

Laminat wytwarza si¢ przez laczenie nieplaterowanych
blach metalowych z prepregiem prasowaniem lub czeSciej au-
toklawowo. Powierzchnie metalowe przygotowuje si¢ wstgpnie
celem uzyskania lepszej adhezji do prepregu. Wstgpna obrob-
ka blach aluminiowych to: odtluszczanie alkaliczne, trawienie
kwasem chromowo-siarkowym, anodowanie w kwasie chro-
mowym i gruntowanie farba epoksydows zawierajaca inhibi-
tor korozji. Warstwy kompozytowe zawieraja wiokno szklane
w ilosci 40-60% w osnowie epoksydowej. Laminat umieszcza
si¢ w opakowaniu prézniowym i przenosi do autoklawu. Su-
szenie odbywa sie z predkoscia 2,5°C/min do 120°C i przetrzy-
manie 1 h w tej temperaturze przy ci$nieniu rzedu 0.08-0.69
MPa.

Gestos¢ laminatow GLARE zalezy od wzglednej grubosci
blachy aluminiowej i warstw kompozytu, liczby warstw, udzia-
hu objetosciowego wiokien. W kazdym przypadku gestosé la-
minatu jest co najmniej 8% nizsza niz stopu aluminium. Stoso-
wana grubos¢ blach to 0,3-0,5 mm. Grubos$¢ warstwy prepregu
to 0,2-0,5 mm. Typowy uktad laminatu to 2/1 (2 warstwy bla-
chy i 1 prepregu), w grubszych 3/2 lub 4/3 (rys.2).

Najczesciej stosowane i opatentowane laminaty sktadaja
si¢ z blachy aluminiowej gat. 2024-T3 — GLARE 2-4 lub bla-
chy gat. 7075-T6 - GLARE 1 (Tab.1) i prepregu: zywica FM94
z widknem S2.

Szwy w blachach aluminiowych sa réznie rozmieszczone
tak, by byly mostkowane przez warstwy wiokien 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 fibre/resin systems, by
using different alloy types, different thicknesses of metal she-
ets, different laminate stacking sequences, fibre 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 first published
in 2001, after GLARE was applied for manufacture of Airbus
A-380 [9-29].

The first group of FMLs developed for aerospace applica-
tions were ARALL (ARamid ALuminium) laminates, in which
the fibrous component was made of aramid (Kevlar) fibres.
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 fibre was replaced with glass fibre, 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 fibre prepreg. In prepreg,
glass fibre 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 fibre 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
2.5°C/min to 120°C 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 fibres. 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 (Tablel) and S2 fibre prepreg based on FM94 resin.

The seams in the aluminium sheets are variously distributed
so that they can be bridged by layers of fibre and unbonded she-
ets. The fibrous 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 wldkniste pomiedzy powierzchniami
metalu wypelniaja luki przenoszac obciazenie. Celem zapew-
nienia zdolnosci przenoszenia zadanego obcigzenia stosuje si¢
dodatkowg warstwe¢ aluminium lub prepregu.

Prowadzone sa rowniez badania nad innymi potaczeniami
materialowymi ale nie wszyst-
kie kombinacje materialow sg
mozliwe. Polaczenie stopow
aluminium z witdknami we-  §
glowymi wydawato si¢ bardzo
atrakcyjne ale nie moze by¢
stosowane ze wzgledu na ko-
rozj¢ galwaniczng. Inny, przy-
szto§ciowy laminat z grupy
FML to kombinacja tytanu oraz
kompozytu widokno grafitowe/
polimer (TiGr). Problemem do
rozwigzania w zastosowaniach
lotniczych jest przewodnictwo
elektryczne wiokien weglo-
wych.

£

the combination of aluminium alloys with carbon fibres 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 fibre/polymer composite (TiGr).
A problem to be solved in its aerospace applications is electric
conductivity of carbon fibres.

ochronna warstwa lakiernicza

warstwa plateru

blacha aluminiowa
kompozyt witékno
szklane-epoksyd

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

Tab. 1. Sktad chemiczny stopéw 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

Pierwiastek % wag.
Element Wt. %
Stop Inne razem
Alloy max

Cr Zn Si max. Mg Mn Pb Ti max. | Fe max. | Bi max. : Al

Total other

elem. max.
EN-AW-2024 | max. 0,1 | max. 0,5 0,8 0,5-1,3 0,2-1 3,345 0,81,5 02 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 - 0,2 0,5 - 0,15 r.

3. Zalety i wady materiatow FML

Zalety cze$ciowo zalezne sg od celu wytwarzania — w przy-
padku materiatow na struktury lotnicze chodzi przede wszyst-
kim o korelacje¢ wlasciwosci trwato$¢ — tolerancja uszkodze-
nia.

Poréwnujac FML do metalu uzyskuje si¢ bardzo duza to-
lerancje¢ uszkodzenia z uwzglednieniem zmgczenia, korozji,
udarno$ci, naprezen szczatkowych. Porownujac do materiatu
kompozytowego uzyskuje si¢ wyzsza wytrzymatos¢, udarnosc,
odpornos$¢ na kruche pekanie.

Zaleta w procesie wytwarzania jest mozliwos¢ stosowania
konwencjonalnych procesow wytwarzania (technik przygoto-
wania wstepnego, niektorych proceséw formowania, cigcia)
przy wytwarzaniu paneli poszycia, krawedzi natarcia i matych
elementow struktur. W rezultacie koszt inwestycji przy zmianie
technologii z metalu na FML jest relatywnie niski.

Inne zalety to: ognioodporno$¢, odpornos¢ na wytadowania
atmosferyczne, odporno$¢ na korozje. Materialy te cechujg sie
bardzo dobrg odpornoscia na korozje, poniewaz warstwy pre-
pregu stanowig barier¢ dla wilgoci, ktéora moglaby atakowac
wewngtrzne warstwy metalowe, natomiast warstwy metalowe
chronig prepregi przed ,,wstawaniem” pod wplywem wilgoci.

Wady odnosza si¢ gtownie do procesu wytwarzania. Istnie-
je problem z podatnoscia na odksztatcanie duzych elementow
panelowych, gdyz obecnos¢ warstw metalu zwigksza sztyw-
no$¢. W kombinacji z aluminium sztywno$¢ ros$nie, co moze
by¢ wada ale rownoczesnie rosnie przenoszenie obcigzenia co

3. Advantages and drawbacks of FML materials

The benefits of FMLs partly depend on the purpose of
manufacture; in the case of materials for aerospace structures,
what is important is chiefly 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 fire 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 influence of moisture.

The disadvantages chiefly 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 zaleta.

Zestawienie podobienstw i réznic w wytwarzaniu czgsSci
i struktur z GLARE, z blach metalowych i kompozytow [16]
pozwala przypuszczaé, ze materialy laminatowe beda coraz
szerzej stosowane. Najwazniejsze przestanki to:

- Mozliwo$¢ wykorzystania procesow stosowanych do
ksztaltowania blach metalowych do wytwarzania czgsci
i struktur z GLARE. Najwigksze roznice wystepuja przy
ksztaltowaniu czgéci ztozonych. Z powodu réznicy w gra-
nicy odksztatcalnosci laminatu, ktora jest znacznie mniej-
sza oraz elastyczno$ci, wystepuje spr¢zynowanie. Przy
wytwarzaniu pojedynczo zakrzywionych poszy¢ i podtuz-
nic (wspornikow) mozna stosowa¢ klasyczne metody.
Procesy ksztaltowania sa uzupelniane procesami wstep-
nymi identycznymi ze stosowanymi dla materiatéw kom-
pozytowych. Gtéwne uzasadnienie stosowania tej meto-
dy produkcji to mozliwos¢ wytwarzania duzych paneli
poszycia wraz ze wzmocnieniem, co ma duzy wplyw na
efektywno$¢ produkcji i koszty.

Kluczowym elementem w procesach przygotowawczych

jest zastosowanie klejenia na zaktadke (splices). Kleje-

nie pozwala wytwarza¢ duze panele, ograniczeniem jest

tylko wielko$¢ komory autoklawu i urzadzen do obrobki

wstepnej.

W procesie obrobki skrawaniem gléwne réznice polegaja

na mozliwos$ci delaminacji i nadmiernym zuzyciu narzg-

dzi podczas skrawania laminatow ze wzgledu na abra-

zyjne dziatanie witdkien. Dlatego materialy te wymagaja

specjalnych materialow narzedziowych.

- Potaczenia nitowane i Srubowe musza by¢ wykonywane
ostroznie ze wzgledu na mozliwos¢ delaminacji.

- Niezbedne sa specjalistyczne metody kontroli uszkodzen
(NDT) opracowane specjalnie do laminatow.

Tworcy tych materiatdw i producenci struktur lotniczych
uwazaja, ze pomimo pewnej niezbednej ostroznosci przy wy-
twarzaniu czesci i struktur z GLARE nie ma Zadnych ograni-
czen w mozliwosci stosowania tego materiatu i innych z grupy
FML [1,2,12,14,19].

4. Materialy inteligentne. Stopy z pamiecia ksztattu

Jedna z nowych klas materiatow, ktore zwrocily powszech-
na uwagg badaczy na $wiecie, sa materialy inteligentne w po-
staci stopow z pamigcia ksztaltu. Ich coraz wigksza dostgpnosé
i wyjatkowe wlasnosci fizyczne sprawiaja, ze moga one by¢
z powodzeniem integrowane z innymi materiatami w celu uzy-
skania wlasciwosci nieosiagalnych na zadnej innej drodze. Po-
wstale w ten sposob nowe materialty kompozytowe stanowia
odrebna klasg¢ materialow kompozytowych — materialow o ste-
rowalnych wtasnosciach [30-33]. Stopy z pamigcia ksztattu
posiadaja niespotykane wsrod innych materiatdéw wiasciwosci
zwiazane ze zmiang ich modulu sprezystosci czy tez tlumie-
nia. Przede wszystkim jednak posiadaja mozliwosci genero-
wania znaczacych sit w procesie aktywacji, ktore sa zwiazane
z efektem pamigei ksztattu (odzysk napre¢zenia). Z uwagi na
te wlasciwosci stopy z pamigcia ksztattu pozwalaja na aktyw-
ne i w pelni kontrolowane sterowanie takimi cechami jak np.
ksztalt, ugigcie statyczne, postacie i czgstosci drgan wilasnych,
amplitudy drgan rezonansowych, ttumienie.

Inteligentne elementy wykonawcze w postaci drutéow, tasm,
pretéw lub belek wykonanych ze stopéw z pamigcia ksztattu

transfer, which is beneficial.

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 significantly 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 fibres.
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 significant 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 deflection, 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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musza by¢ we wlasciwy sposdb zintegrowane i potaczone z ele-
mentem konstrukcyjnym, zapewniajac w ten sposob wiasciwg
jego prace i trwalo§¢é. Wyr6zni¢ mozna dwa zasadniczo od-
mienne sposoby taczenia inteligentnych elementéw wykonaw-
czych ze stopow z pamieciag ksztaltu z elementami. Elementy
aktywne (druty, tasmy, itp.) bedace integralng czg¢scig materiatu
elementu konstrukcyjnego lub konstrukcji, mogg by¢ catkowi-
cie lub czgéciowo zatopione w tym materiale albo umieszczone
w specjalnych elastycznych koszulkach, ktore zapewniaja brak
naprezen $cinajacych, pojawiajacych si¢ w procesie aktywacji.
W obu przypadkach inteligentne elementy aktywne moga by¢
przymocowane do elementu konstrukcyjnego w wybranej licz-
bie punktéw lub na catej dtugosci, zapewniajac w ten sposdb
zasadniczo rézny rozklad generowanych sit. W literaturze zna-
ne sg rowniez dwie catkowicie rézne metody aktywacji inteli-
gentnych elementow aktywnych: metoda APT (z ang. Active
Property Tuning) i metoda ASET (z ang. Active Strain Energy
Tuning) [34,35]. Metode APT charakteryzuje brak generowa-
nych naprezen w trakcie aktywacji z uwagi na fakt, ze wyko-
rzystuje ona jedynie zmiany modulu sprezystosci elementow
aktywnych wykonanych ze stopéw z pamiecig ksztattu. Metoda
ASET jest zasadniczo oparta na generacji napr¢zen zwigzanych
z efektem pamigci ksztattu w procesie aktywacji inteligentnych
elementéw aktywnych, ktore w tym celu muszg by¢ poddane
wstepnym odksztalceniom lub procesowi trenowania.

Elementy konstrukcyjne w czesci lub catosci wykonane
z takich materiatow, badZ wyposazone w komponenty wykona-
ne z materialdw o sterowalnych wlasno$ciach, [Icharakteryzuja
si¢ nietypowymi cechami, umozliwiajagcymi zmiany ich cha-
rakterys. yk statycznych lub dynamicznych. Dzigki temu moz-
liwe jest sterowanie ksztalttem elementéw konstrukcyjnych, za-
réwno w przypadku elementow konstrukcyjnych pracujacych
pod obcigzeniem statycznym jaki i nieobcigzonych. W dyna-
mice mozliwo$ci wykorzystania tych materialéw sa znacznie
szersze 1 obejmuja nie tylko mozliwosci sterowania wybrany-
mi czgsto$ciami i postaciami drgan wlasnych elementoéw kon-
strukcyjnych lecz rowniez selektywne sterowanie amplitudami
i czgsto$ciami rezonansowymi lub thumieniem.

5. Widkna piezoelektryczne

Peknigcia w metalach oraz uszkodzenia od uderzenia, np.
w materiatach kompozytowych, sg gtbwna przyczyng uszkodzen
konstrukcji lotniczych. Dlatego istotna jest wczesna diagnoza
symptoméw uszkodzenia, zwlaszcza w miejscach oddalonych,
jak na przyktad koncowki skrzydel. Zastosowanie zintegro-
wanego systemu cigglego monitorowania stanu technicznego
obiektu moze pozwoli¢ na znaczng redukcje kosztow eksplo-
atacji z powodu wyeliminowania dtugotrwatych planowych
przegladow. Uwaza sig, ze lotnictwo moze wiele skorzystac
dzigki zintegrowanemu systemowi oceny stanu technicznego
obiektu, ktory przy pomocy odpowiedniego instrumentarium
uruchomi system wczesnego ostrzegania, a tym samym umoz-
liwi wykonanie niezb¢dnych czynnosci zapobiegajacych zbyt
dhugim przerwom w pracy czy wydatkom zwigzanym z prze-
ciggajacymi si¢ naprawami (Smart Health Monitoring - Inteli-
gentne Monitorowanie Stanu). Wbudowane elementy aktywne
tworzace rozproszong sie¢ sensorow i/lub aktywatorow dajg
mozliwos¢ realizacji zadanych zadan monitorowania, adaptacji
i sterowania [3,36-57].

Najnowsze osiagnigecia 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 fitted 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 fitted 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-
gnificance 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 significant reduction in maintenance costs by elimi-
nating long-lasting scheduled inspections. It is believed that
the aerospace industry can benefit 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 kieruja si¢ w strong
analizy propagacji fal sprezystych. Opracowywane sg metody,
ktore na podstawie zarejestrowanych zmian w propagacji fal
sprezystych, umozliwiaja detekcj¢ szczegodlnie niebezpiecz-
nych uszkodzen w poczatkowej fazie rozwoju, takich jak pek-
ni¢cia zmgczeniowe i delaminacje w materiatach kompozy-
towych. Przebiegi fal sprezystych generowane i rejestrowane
sg za pomocg sieci przetwornikoéw piezoelektrycznych. Fala
sprezysta posiada zdolno$¢ propagowania na duze odlegtosci,
stad zastosowanie technik na niej bazujacych daje mozliwosé¢
inspekcji szerokiego obszaru konstrukcji. Ponadto pozwalajg
one na uzyskanie informacji o stanie konstrukcji na podstawie
jednego tylko badania, co z kolei thumaczy zainteresowanie
wielu gatezi przemystu mozliwo$cig pozyskania i wykorzysty-
wania tej metody [38-43].

W metodach tych stosowane sg ceramiczne przetworniki
piezoelektryczne o réznym sposobie rozmieszczenia i roz-
nym ksztalcie. Najprostszym rozwigzaniem jest zastosowanie
ptaskich piezoelektrycznych przetwornikow ceramicznych
o Srednicy rzedu kilku milimetréw, spolaryzowanych radial-
nie, potaczonych lutowanymi przewodami i zalaminowanych
w kompozycie [3]. Wymiary przetwornikow muszg by¢ dobra-
ne tak, aby uzyskac¢ ich maksymalng czulo$¢ dla modéw fal
rozchodzacych si¢ w elementach. Wykorzystanie kilku prze-
twornikéw pozwala na wykrywanie powstajacych wad oraz na
ich lokalizacje.

Innym rozwigzaniem jest umieszczenie przetwornikow na
folii, na przyktad w ukladzie Smart Layer [36]. Taka techno-
logia pozwala na dowolne umieszczenie czujnikow i dowolne
prowadzenie przewodow w zalezno$ci od geometrii badanego
elementu. Folia moze by¢ z jednej strony pokryta warstwa kle-
jaca i przyklejona do metalowego elementu o powierzchni roz-
wijalnej (walec, stozek) lub utozona migdzy warstwami lami-
natu w trakcie produkcji elementu kompozytowego. Uktad taki
mozna wykorzysta¢ do monitorowania zmian naprezen lub od-
ksztalcen struktury w funkcji czasu (na podstawie zmian czasu
przejscia impulséw), do wykrywania wad (na podstawie anali-
zy zmian impulséw) lub do monitorowania procesu produkcji
laminatu (monitorowanie amplitudy i zmiany czasu impulséw
w procesie utwardzania laminatu).

Kolejnym ulepszeniem metody monitorowania jest za-
stosowanie przetwornikow z folii piezoelektrycznej. Matryca
sktada si¢ z folii piezoelektrycznej, na ktora natozone sa elek-
trody pokrywajace powierzchnie przetwornikow i $ciezki elek-
tryczne. Gotowa matryce nakleja si¢ na element stosujac taSme
obustronnie klejacg [3,44].

Najnowsze rozwigzania to czujniki z widkien piezoelek-
trycznych PZT. Sg to widkna ceramiczne Pb(Zr,_Ti )O,, w kto-
rych najlepsze wlasciwosci piezoelektryczne uzyskuje si¢ dla
sktadu Pb:Zr:Ti = 1:0,52:0,48 a wigc zwiazku Pb(Zr, ., Ti ,)O,.
Wiodkna PZT wytwarza si¢ réznymi technologiami, zastrzezo-
nymi patentami [44-52].

Technologia bezposredniego spiekania opracowana zostata
w Instytucie Fraunhofera w Niemczech. Drobny proszek z ce-
ramiki piezoelektrycznej (ziarna o wymiarach 2 - 4 pm) razem
z elastycznym spoiwem tworzy zel, z ktorego wyciskane sg
dlugie widkna o srednicy od 15 do 50 pm [37]. Widkna te sg
nastgpnie spiekane w piecu o kontrolowanej atmosferze i po
ostygnigciu tworzg cienkie i elastyczne nitki ze zwartych ziare-
nek ceramiki piezoelektrycznej. Te nitki uktadane sa nastepnie
w jednej ptaszczyznie, rownolegle do siebie, w odlegtos$ciach

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 flat 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 film, 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 film 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 film transducers. The matrix here consists of
piezoelectric film 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 fibre sensors.
These are ceramic Pb(Zr, Ti )O, fibres, in which the best piezo-
electric properties are achieved for the composition of Pb:Zr:Ti
=1:0.52:0.48, that is Pb(Zr,Ti, ,.)O, PZT fibres 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 um) together with elastic binder form
a gel, from which long fibres, 15 to 50 um in diameter, are squ-
eezed [37]. The fibres 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 fibre layer, which enable polarisation
of the fibres (giving them piezoelectric properties) and, later,
allow the operating sensors to collect from fibres electric char-
ges arising on them under deformation.

A different technology involves manufacture of ceramic
fibres 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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okoto 0,2 mm. Z obu stron, na warstwe wtokien nanoszone sg
elektrody grzebieniowe, ktore pozwalaja na polaryzacje wto-
kien (nadanie im wiasnosci piezoelektrycznych) oraz pdznie;j,
w czasie pracy gotowych juz czujnikoéw, na zbieranie z widkien
tadunkow elektrycznych powstajacych w czasie ich odksztal-
cania.

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

Metoda hydrotermalna polega na wzroscie krys. tatow PZT
z roztworu zawierajacego tlenki i wodorotlenki przy tempera-
turze 120-180°C w czasie 24-48 h w autoklawie. Pozadana gru-
bos¢ warstwy uzyskiwana jest w kolejnych cyklach.

W metodzie wytlaczania stosuje si¢ najczgsciej rdzen z dru-
tu platynowego ale mozna stosowacé i inne metale (nikiel, ty-
tan, stal nierdzewna) pod warunkiem, ze nie bgda reagowaty
z ceramika PZT i nie beda tracity swoich wlasciwosci podczas
spiekania przeprowadzanego w temperaturze 1100-1200°C.

W wytworzonych elementach, w ktorych inteligentne
wlokna majg pracowac jako elektrody mozliwe jest stosowanie
przewodzgcego materiatu kompozytowego, na przyktad zawie-
rajacego wiokna weglowe (CFRP). Srednica widkien PZT nie
moze przekracza¢ grubosci maksymalnie dwoch warstw pre-
pregu CFRP, najczesciej stosuje si¢ widkna o srednicy 150-300
um.

Grubo$¢ wiokien PZT zalezy od technologii ich wytwa-
rzania. Stosujac metodg syntezy hydrotermalnej otrzymuje si¢
warstwy o grubosci 5-30 um, pokrywajace powierzchni¢ drutu
tytanowego o $rednicy od 50 do 150 um czyli wtdkna o $red-
nicy od 60 pm do okoto 200 um. Wtdkna takie petnig rolg sen-
sorow (czujnikow) wbudowanych w strukturg bez pogorszenia
wlasciwosci mechanicznych bazowego materialu kompozyto-
wego.

Widkna wytwarzane metoda wytlaczania osiagaja wigksze
$rednice, czesto dochodzace do 1-2 mm i shuzg gldwnie jako
aktywatory [53,54].

Czujniki z wldkien sa czule na odksztalcenia w kierunku
réwnolegltym do kierunku utozenia widkien (posiadaja kierun-
kowe charakterys. yki). Mozna je sklejaé ze sobg warstwami
tworzac laminat ,,nasycony” widknami piezoelektrycznymi.
Czujniki z widkien w takim kompozycie stuzg do monitoro-
waniem stanu struktury. Inng cechg struktury z wbudowanymi
w nig widknami piezoelektrycznymi jest mozliwos¢ aktywnego
thumienia drgan. Sygnaty z czujnikow odksztatcenia informuja
uktad kontrolny o wystgpieniu drgan a uktad reaguje wysyta-
niem sygnatéw elektrycznych docierajacych do znajdujacych
si¢ w laminacie wiokien piezoelektrycznych, ktore odpowied-
nio kurcza si¢ lub wydtuzaja, przeciwstawiajac si¢ drganiom
struktury. W ten sposob struktura wyposazona w dziatajace pa-
sywnie i aktywnie czujniki moze samodzielnie przeciwdziata¢
powstajacym w niej drganiom. Dziatajace na tej zasadzie ukta-
dy stosowane sa juz dzisiaj w samolotach do ttumienia drgan
niektorych elementoéw [55-57].

Obecnie elementy PZT produkowane sg przez firmy komer-
cyjne i s powszechnie dostepne na rynku w Europie Zachod-
niej, USA, Japonii. O ile technologia wytwarzania prostych
elementow jest opanowana, to ich wkomponowanie w wigkszg
strukture kompozytowa jest ciagle tematem badan wielu firm
lotniczych realizowanych we wtasnych zaktadach badawczych
lub tez wspolnych ramowych programach europejskich. Ba-

in a solution containing oxides and hydroxides at 120-180°C for
24-48 h in an autoclave. The target thickness of the PZT film 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 1100-1200°C.

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

The thickness of PZT fibres depends on the manufacturing
technology. Using hydrothermal synthesis, one obtains 5-30
um thick layers coating the surface of a titanium wire with
a diameter of 50 to 150 um, i.e., fibres 60 to about 200 pm 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 chiefly serve as actuators
[53,54].

Fibre sensors are sensitive to strain parallel to fibre orien-
tation (they possess directional characteristics). They can be
bonded together in layers to form a laminate “saturated” with
piezoelectric fibres. The fibre sensors in a composite of this
kind serve the purpose of structural health monitoring. Another
feature of a structure with embedded piezoelectric fibres 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
fibres in the laminate, which contract or expand as needed to
counter the vibrations of the structure. That is how a structure
fitted 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 Office), 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 wystepujacymi w niej elementami aktyw-
nymi sg przedmiotem intensywnych badan czotowych osrod-
kéw badawcezych w USA (NASA, Air Force, Army Research
Office), Wielkiej Brytanii (Rollce-Royce, British Aerospace),
Niemczech (European Aerospece & Defence System) i Japonii
(Japan Steel), Francji (Airbus).

6. Podsumowanie

Z szerokiej grupy materialow funkcjonalnych najwigksze
znaczenie w zastosowaniach lotniczych maja laminaty zawie-
rajace kompozyty o osnowie polimerowej oraz kompozyty
z wbudowanymi elementami inteligentnymi do monitorowania
stanu struktury oraz do sterowania jej wlasciwosciami.

Polski przemyst lotniczy jako partner kooperacyjny dla
$wiatowych koncernéw musi by¢ przygotowany na wdrazanie
innowacyjnych materiatéw i technologii. Wykorzystanie inte-
ligentnych materiatéw opartych na kompozytach i laminatach
w budowie struktur lotniczych jest jednym z zadan wymaga-
jacych $cistej wspotpracy osrodkéw naukowo-badawczych
z zaktadami lotniczymi aby zaktady te staty si¢ konkurencyjne
na rynku. Dzialania takie juz zostaty podjete w ramach CZT
Aeronet — Dolina Lotnicza.

7. References

6. Conclusion

Within the large group of functional materials, the most
important for aerospace applications are laminates with poly-
mer-matrix composites and composites with embedded smart
elements used for structural health monitoring and structural
property control.

The Polish aerospace industry as a cooperation partner for
international concerns must be prepared to implement inno-
vative materials and technologies. Application of smart mate-
rials based on composites and laminates in the construction of
aerospace structures is a task that requires close cooperation
between research centres and aerospace companies for those
companies to become competitive on the market. Such action
has already been taken as part of the activity of the Centre of
Advanced Technology CZT Aeronet — Aviation Valley.
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