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OzZET

Bu ¢alisma kapsaminda karbon fiber kompozit kirisin anizotropik 6zelliginden kaynaklanan egilme ve burulma
karakteristigi ile birlikte kirigin yapisal dinamik cevabiincelenmigtir. Kompozit kiris hem Genigletilmis Galerkin
Yontemi ile hem de ABAQUS CAE sonlu elemanlar programi ile modellenerek modal analizleri
gerceklestirilmis ve secgilen konfigiirasyonlarin dogal frekanslart ve mod sekilleri bulunmustur. Elde edilen
sonuglar modeFRONTIER progranina girdi olarak verilip SIMPLEX algoritmas: ile birlikte dogal frekans
sonuglart degisen elyaf acilart icin dongii icerisinde elde edilmigstir. Elyaf agilarinin kompozit kirisin yapisal
dinamik cevabina etkisi incelenmigtir.

GiRiS
Optimizasyon, bir Grlnin veya yapinin tasarim surecinde son derece blyUk bir Sneme sahiptir. Bu

surecte optimizasyon tasarimin gelistiriimesi ile birlikte ytratilmelidir. Optimizasyonun amaci,
istenilen nitelikleri ve fonksiyonlari yerine getirecek daha verimli bir tasarim elde etmektir.

Optimizasyon ayni zamanda tasarim asamasinda malzemelerin kullanim alanini artirmak ve
cesitlendirmek amaciyla da uygulanabilir. Ozellikle havacilik endistrisinde, optimizasyonun temel
hedeflerinden bir tanesi, yapilarinin mukavemetlerini koruyacak sekilde kutlelerinin minimize
edilmesidir. Bu sebeple yakit, faydali yik kapasitesi vb. icin mukavim ve ayni zamanda hafif yapilar
gereklidir ki; bu da, metal alasimlar yerine kompozit malzemelerin kullaniimasinin dnind agmistir.

Havacilik ve uzay ¢alismalarinda kullanilan kompozit yapilar ince cidarl ve kabuk yapidadirlar.
Sparlar, lonjeron ve takviye elemanlar (stiffener) gibi yapilar ince cidarli kiris olarak
modellenebilirken gdvde ve kanat ylzeyleri kabuk yapisi olarak modellenebilir. Bu tir yapilarin
tasarimi, izin verilen maksimum deplasman, nihai emniyetli gerilme limiti, izin verilen minimum
dogal frekans degeri, izin verilen maksimum burulma yikU vb. gibi belirli kisitlamalari igerir. Kabuk
yapilar genellikle kompozit lamineler seklinde Uretilir. Bir lamine, birbiri Gzerine istiflenmis ince
katmanlardan olusan bir kompozit malzemedir [Gurdal, 1999]. Kompozit bir laminenin mekanik
davranigi, metallerin aksine anizotropik 6zellik saglayan elyaf yonelimine oldukga bagimhdir. Bu
nedenle, isterleri kargilayan bir kompozit yapi igin optimum bir tasarim, kesit alani ve kalinligin
yani sira elyaf ydnelimi, katman sayisi, istifleme siralari gibi malzeme 6zelliklerini uyarlama ile elde
edilebilir [Haftka, 2012]. Ancak, kompozit yapilarin yapisal optimizasyonu énemli hesaplama
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maliyetleri ve karmasikliklari beraberinde getirir [Venkataraman, 1999].

Kompleks modelleri iceren problemleri kompleks analiz ve optimizasyon yéntemileri ile birlikte
¢6zmek her zaman mimkiin olmamistir. Ornegin model ve analizin kompleks olmadidi ve gerilme
ile deplasman kosulunun belirtildigi kompozit lamine problemlerine global optimizasyon metodu gibi
kompleks ydontemler uygulanabilirken daha kompleks model ve analiz igceren problemlere basit
lokal optimizasyon metotlari uygulanabilmektedir [Venkataraman, 1999]. Bu dogrultuda, kompozit
laminelerin farkli problemlere gére optimizasyonu igin geligtirilen ¢esitli ydntemlere yonelik literatlr
arastirmasi yapilmistir. Optimizasyon yontemleri, bir fonksiyon ya da fonksiyon serisini maksimize
veya minimize ederek herhangi bir problemin ¢éztlmesi igin birgcok yontem arar. Bu fonksiyonlara
amag fonksiyonlari adi verilir. Amag fonksiyonu sayisina bagl olarak optimizasyon, tek amacli
veya ¢cok amagli olacak sekilde siniflandirilabilir. Elde edilecek sonuglara gére tasarimci, amag
fonksiyonlarindan elde edilen ¢iktilar arasinda bir denge saglamalidir. Cok amagli optimizasyon
¢6zumleri sonucunda Pareto-optimal ¢dézim kimeleri elde edilir [Rothwell, 2017]. Amag
fonksiyonu, tasarim degiskenleri adlandirilan ilgili parametreler degistirilerek maksimize veya
minimize edilir.

Bir tasarim degdiskeni, yapinin geometrik 6zelliklerini tanimlayan parametreler gibi surekli veya
malzeme 6zelliklerini tanimlayan parametreler gibi ayrik olabilir. imalat kisitlamalarindan dolayi
surekli tasarim degiskenleri genel olarak ayriklastirilabilir [Haftka, 2012]. Amag¢ fonksiyonunun
clktis1 veya tasarim degiskenleri belirli kisit veya sinirlara tabi tutulabilir. Bu kisitlar, maksimum
deplasman veya izin verilen minimum dogal titresim frekansi icin bir sinir teskil edebilir. Cogu
problemde tasarim degigkenleri ile kisitlar arasinda dogrudan bir iligki yoktur. Bu nedenle,
optimize edilmig bir tasarimda hangi kisitlarin etkin olacagini tahmin etmek zordur [Rothwell,
2017]. Kisitlar1 saglayan tasarim, uygun tasarim olarak nitelendirilirken kisitlari saglamayan
tasarim ise uygun olmayan tasarim olarak adlandirilir.

YONTEM

Calisma kapsaminda modelleme ve analiz kisimlari asagida aciklanmistir. Sonrasinda optimizasyon
asamasi ve analiz ¢iktisi ile entegrasyonu gdsterilmistir.

Modelleme ve Analiz

Calisma kapsaminda ele alinan problem igin ticari bir sonlu elemanlar analizi yazilim arayizu olan
ABAQUS CAE kullanilarak sonlu elemanlar modeli olusturulmustur. ABAQUS CAE igerisinde
malzeme 6zellikleri, geometri, sinir kosullar1 ve yiklemeler tanimlanmistir. Yapisal analiz;
karmasik geometriler, yiklemeler ve malzeme 6zelliklerini analitik olarak ¢ézmek mimkin
olmadiginda sayisal bir ¢bziim yontemi olan sonlu elemanlar yontemiyle gerceklestirilir. Yapilari
kiguk elemanlara dugim noktalarindan ayirarak analitik cozimlerde kullanilan diferansiyel
denklemlerden ziyade cebirsel denklem sistemlerini cézmek yeterlidir [Logan, 2002]. Sonlu
elemanlar ydnteminde cebirsel denklemler her bir eleman igin ¢dzlllr ve sonuglari tim yapinin
sonucunu elde etmek igin birlestirilir. Denklemler elemanlarin kesisim noktalarinda, yani
dugumlerde ¢ozulur. Boylece istenen ciktilar, 6rnegin digum noktalarindaki (nodal points) yer
degistirmeler veya gerilmeler elde edilir.

Ele alinan problemde yapinin egilme ve burulma gibi farkli modlarda dinamik cevaplarina
ulasmak icin dogal frekans analizi gerceklestiriimistir. Dinamik cevaplar ABAQUS’(in ¢6zim
sonrasinda olusan .dat dosyasindan elde edilmistir. modeFRONTIER yazilimi, ¢calisma
kapsaminda parametrik optimizasyon gerceklestirmek amaciyla kullaniimistir. Parametrik sonlu
elemanlar modeli olusturabilmek amaciyla ABAQUS modelini sifirdan kurgulayan bir Python
betigi hazirlanmistir. Bu dosyada girdi parametresi kalinlik, elyaf acgisi gibi bir degiskene sayisal
bir deger atanarak tanimlanmistir.
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Optimizasyon

Parametrik sonlu elemanlar modeli olusturulduktan sonra modeFRONTIER ortaminda
optimizasyon asamasina gegcilmistir. Bu ¢alisma 6zelinde programin kullanilma amaci, yukarida
bahsedildigi gibi sadece en iyilestirmeden ziyade bu yazilimin iteratif c6zim ydnteminden de
faydalanmaktir. modeFrontier ortaminda girdi parametreleri tanimlanip ABAQUS ortaminda
tanimlanan parametreler ile eslestiriimigtir. Tanimlanan girdi parametreleri bir proses i¢erisinden
gegirilerek her bir parametre icin analiz kosturulmus, bu analizler sonucunda ¢ikti parametreleri
elde edilmistir. Akabinde, ¢iktilar Gzerinden herhangi bir kisit ihlali yapilip yapiimadigi
modeFrontier tarafindan kontrol edilmistir. Optimizasyon asamasini baglatmak i¢in deney tasarimi
(design of experiments) kimesi kullanilmigtir. Deney tasarimi, tasarim uzayinda girdi
degiskenlerinin rastgele sacildigi ve degistirildigi baslangic drneklendiriimesidir.

UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRME

Calisma kapsaminda, kompozit bir kirigsin dinamik davranisi incelenmektedir. Kompozit kirisler
havacilik ve uzay alaninda dnemli bir yere sahiptir. Hava araci kanatlarini ve helikopter pallerini
modellemek amaciyla kullanilabilirler. Bir yapinin dinamik davranigi hakkinda bilgi sahibi olmak icin
0 yapinin serbest titresim cevabini analiz etmek gerekir. Kompozit kirislerin anizotropik 6zelliginden
dolayi egilme ve burulma modlarinda bilesim gézlenmektedir.

Calismada ele alinan problemi Banerjee de ele alarak grafit/epoksi kirisin dogal frekans cevabinin
sayisal sonuglarini diferansiyel denklemlerin analitik cozumleri ile elde etmistir [Eslimy-Isfahany
ve Banerjee, 1997]. Ayrica Banerjee’nin bu ¢alismasinda zorlanmis titresim cevabini ve rastgele
yuklemelere karsi cevabi da incelemigtir. Kompozit kirigin ince cidarli dikdortgensel kesit alani
Cevresel Asimetrik Katilik (CAK) konfiglrasyonuna sahiptir. Elyaf agilari, Ust yuzeyde +p/+f, alt
ylzeyde -B/-B, yan ylzeylerde +p/-p elyaf ydnelimleri olacak sekilde belirtiimistir. Calisma
kapsaminda, sadece ilk iki modal frekans Uzerinde ¢aligiimis ve Banerjee’nin elde ettigi sonuclar
ile bu calismada elde edilen sonuglar karsilastirilmistir. Banerjee’nin elde ettigi ilk mod tim elyaf
acilari icin egilme modudur. ikinci mod ise 0 ve 10 derece arasinda burulma modu olarak
baslayip 10 dereceden sonra edilme moduna déntsmektedir [Eslimy-Isfahany ve Banerjee,
1997].

Banerjee’nin ele aldigi kompozit kiris bu ¢alisma kapsaminda ABAQUS Uzerinde modellenerek
parametrik dogal frekans analizleri gerceklestiriimistir. Analiz, modeFRONTIER ortaminda iteratif
bir sekilde elyaf agilari degistirilip ilk modun maksimizasyonu yéniinde bir amag tanimlanarak
yuratilmustir. Sureg asagidaki iki asamadan olusmaktadir:

Genisletilmis Galerkin Yontemi ile Formiilasyon ve Analiz

Kompozit kiris igin egilme-burulma baglasim hareketini yoneten diferansiyel denklemler asagida
sekilde verilmistir [Eslimy-Isfahany ve Banerjee, 1997]:

EIR" + K" +mh=0 (1)
GJY" +Kh" — I, =0 (2)

Burada, h = h(y,t) ve ¥ = Y (y,t) sirasiyla kirisin referans ekseninin (kayma merkezinin) enine
yer degistirmesi ve burulma acgisidir. EI, GJ ve K sirasiyla kirisin egilme, burulma ve egilme-burulma
baglanma rijitlikleridir; I, ve m sirasiyla birim uzun basina kiitle ve birim uzunluk basina kitle atalet
momentidir.

Sonlmstuiz serbest titresim igin, basit harmonik hareket kabull yapilarak kirisin yer degistirme
¢6zUma asagidaki formda kabul edilir:

h(y,6) = h(y) e'n* (3)

Y, ) =P((y) e'ont (4)
3

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



DAGLI, TOLA ve EKEN UHUK-2024-103

Denklem (3) ve (4)'te verilen gozumler Denklem (1) ve (2)’'de yerine yazilmistir. Ardindan, uygun
sayida kismi entegrasyon uygulanarak tirevlerin derecesini azaltiimis Denklem (1) ve (2)'nin
Galerkin tipi zayif formlari elde edilmistir.

Bu denklemlerin analitik ¢dzimlerini elde etmek olduk¢a zor oldugdu igin yaklasik ¢6zim
yontemlerinden Genisletilmis Galerkin yontemi (GGY) kullanilarak denklemler ¢ézilmustar.
Yontemin detaylari Librescu ve Song, (2006)’da verilmigtir. GGY’nin ana fikri, yalnizca geometrik
sinir kosullarini saglamasi yeterli olan gekil (agirlik) fonksiyonlarini segiminde ortaya ¢ikmaktadir.
Buna gore, Denklem (1) ve (2)'nin zayiflatilmis Galerkin formlari sekil fonksiyonu olarak basit
polinomlar sekline ve sadece geometrik sinir sartini (sabit sinir sartini) saglayacak sekilde énerilmis
ve denklemler bu polinomlar kullanilarak ayriklagtiriimistir.

GGY’nin dogrulamasi igin agik literattirden iki 6rnek secilerek Model #1 ve Model #2 olarak
isimlendirilmigtir. Bunlarin boyutlari ve malzeme 6zellikleri Tablo 1'de 6zetlenmistir. Her iki modelde
sunulan kirigler karbon-fiber takviyeli elyaf malzemeden uretilmistir.

Tablo 1: Model #1 ve Model #2 geometrik ve malzeme 6zellikleri.

Model #1, 4-katmanl [45°/0°] Model #2, 12-katmanh [45°/0°]3s
El 0.0143 N.m? 0.5317 N.m?
K 0.00632 N.m? 0.0990 N.m?
GJ 0.0195 N.m? 0.3586 N.m?
M 0.0238 kg/m 0.07383 kg/m
lo 1.66x10% kg.m 5.562x106 kg.m
L 0.56 m 0.56 m

Yukarida detaylari anlatilan GG ydntemi kullanilarak Tablo 1’de verilen modeller igin serbest titresim
analizi yapiimistir. Elde edilen sonuglarin literatiirdeki mevcut sonuglar ile karsilastirmasi Model #1
icin Tablo 2'de sunulmustur.

Tablo 2: Model #2’nin dogal frekanslarinin karsilastiriimasi.

Bu ¢calisma  Minguet ve Dugundji (1990) Hodges vd. (1991) Banerjee ve Williams

(deneysel) (1995)
w1 (Hz.) 4.664 43 4.66 4.66
m(Hz) 29230 28 29.60 29.17
ws(Hz) 81557 78 84.89 81.63
w4 (Hz.) 113.365 135 113.43 113.28

Benzer sekilde Model #2 igin elde edilen serbest titresim analizi sonuglarin acgik literattirdeki sonuglar
ile karsilastirmasi Tablo 3’te verilmistir.

Tablo 3: Model #2’nin dogal frekanslarinin karsilastiriimasi.

Bu caligma Minguet (1989) Banerjee ve Williams (1995)

w1 (rad/s) 8.04441 8.04 8.04

w2 (rad/s) 50.4278 50.32 50.39

w3 (rad/s) 139.846 141.4 141.0

w4 (rad/s) 273.324 279.0 276
4
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Tablo 2 ve 3’te sunulan sonuglar incelediginde ¢alisma kapsaminda elde edilen ilk dért dogal frekans
sonucunun, literaturdeki mevcut sonuglar ile oldukga uyumlu olduklari gorilmustur.

ABAQUS Ortaminda Modelleme ve Analiz

Yukarida ele alinan grafit/epoksi kompozit kiris kabuk eleman kullanilarak ABAQUS ortaminda
modellenmigtir. Kompozit kirisin genigligi 254 mm, yiksekligi 50.8 mm ve uzunlugu 2032 mm,
kalinhgi ise 10.16 mm’dir. Kirisin her bir ylizii CAK konfigirasyonuna sahip iki katmandan
olusmaktadir. Malzeme 6zellikleri Tablo 4’te 6zetlenmistir.

Tablo 4: Grafit/Epoksi malzeme o6zellikleri.

E1=206920 (MPa) G12=3100 MPa
E2=E3=5170 (MPa) V12= v23= v13=0.25
G13=G23=2550 MPa (MPa) p=1530 kg/m3

Tablo 4’te malzeme Ozelliklerinin belirttigi 1 yonu elyaf yonu olmakla birlikte; E elastisite modulund, G
kayma modulind, v ise Poisson oranini ifade etmektedir.

Analizde 36660 digum noktasi ve 12180 S8R kabuk eleman kullaniimigtir. Kirisin bir ucuna
ankastre sinir kosulu tanimlanmistir. Serbest titresim analizi yapildigindan model tzerinde
herhangi bir harici yik tanimlanmamistir. Modele ait ¢6zim agi ve sinir kosulu Sekil 1°de
sunulmustur.

Y
Z':L‘X

Sekil 1: C6zim agi ve sinir kosulu.

Analizde ilk iki modun davranisini incelemek amaciyla CAK konfiglirasyonlu elyaf agilarina ilk
olarak O derece tanimlanmistir. Buna gére, modal cevaplar Sekil 2 ve 3’te verilmistir:

Y

o

Sekil 2: Birinci mod frekansi [192.3 rad/s].
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Y

Z*LX

Sekil 3: ikinci mod frekansi [531.95 rad/s].

Sekil 2 ve 3’te goriuldigu tzere 0° elyaf agisinda ilk iki mod, Banerjee’nin elde ettigi gibi sirasiyla
egilme ve burulma modu olarak sonuglanmistir [Eslimy-Isfahany ve Banerjee, 1997]. ABAQUS
CAE’de uygulanan analiz adimlari, “.rpy” dosyasinda yazilmis olup, modelin parametrize edilmesi
amaciyla “.py” uzantili olarak modeFRONTIER ortamina aktariimistir. Bu dosyada, sadece elyaf
yonelim acisi 8 parametresi tasarim degiskeni olarak tanimlanmistir.

modeFRONTIER Ortaminda Optimizasyon

modeFRONTIER ortaminda CAK konfiglirasyonu icin elyaf agilarini tanimlayan tek degisken 3
olarak tanimlanmistir. Bu degisken 0 dereceden 90 dereceye kadar 1 derece araliklar ile degisiklik
gostermekle birlikte “.py” dosyasinda tanimlanan tasarim degiskeni ile eslestiriimistir. Sonrasinda,
“.py” dosyasi modeFRONTIER’de DOS Batch digimune baglanmistir. DOS Batch digumd, “.py”
komut dizisini ¢alistirip her bir iterasyon icin ABAQUS CAE arayuzu kullanmadan analizin
kosturulmasini saglar. Her bir iterasyon igin ¢alistirilan analizdeki dogal frekans sonuglari ABAQUS
CAFE’in “.dat” dosyasina yazilmaktadir. modeFRONTIER’deki MATLAB dugumu bu “.dat”
dosyasindaki sonuglari okumak i¢in yazilan MATLAB betigini calistirmaktadir. Bunun igin “.dat”
dosyasi DOS Batch digimunden “MATLAB” digimune transfer edilmigtir. Frekans cevaplari,
modeFRONTIER’de tanimlanan ¢ikti parametreleri F1 ve F2 ile eslestirilmistir. Optimizasyon
kapsaminda F1 ciktisini maksimize etme hedefi tanimlanmistir. Belirtilen bu asamalar
modeFRONTIER ortaminda Sekil 4’teki gibi olusturulmustur:

ol

= g [ g

LY

Sekil 4: Optimizasyon akis semasi.

Deney tasarimi ile 10 baslangi¢ 6rneklemesi olusturulmustur. Ornekleme igin SIMPLEX
algoritmasi tercih edilmistir. Burada temel amac her bir elyaf acisina gére degisen modal
davraniglari gézlemlemek oldugundan herhangi bir kisit konulmamistir. Elyaf acilarina gore
degisen ilk iki dogal frekans modu sonuglari Sekil 5 ve 6’da sunulmustur.
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Sekil 5: 0-90 derece elyaf agilarina goére birinci dodal frekans modu.

B |

(
ill

Sekil 6: 0-90 derece elyaf agilarina gore ikinci dogal frekans modu.

CAK konfiglrasyonlu kompozit kirisin dinamik davranisi Banerjee'nin elde ettigi davranis ile
benzerlik géstermektedir [Eslimy-Isfahany ve Banerjee, 1997]. iki galismada da ilk modda
sadece egilme etkin iken ikinci modda burulma 0 ve 10 derece arasinda etkin olup sonrasinda
tekrar edilme etkin olmaya baglamaktadir. Birinci modda 0 ve 90 derece elyaf agilarindaki dogdal
frekans sonuglari benzemekle birlikte ikinci modda oldukga farkhlik gézlenmektedir. Kompozit
kirisin ABAQUS ortaminda kabuk eleman kullanilarak modellenmesi bu farklligin olusmasinda
temel etken olarak degerlendirilmektedir.

Calismada, hem Genisletilmis Galerkin Yontemi hem de Abaqus yazilimi kullanarak elde edilen
dogal frekans sonuglari Eslimy-Isfahany ve Banerjee (1997) nin elde ettigi sonuclarla karsilastirilarak
Tablo 5te sunulmustur:

Tablo 5: ilk iki dogal frekans modlari karsilastirmasi.

Elyaf Frekans Bu caligma Bu calisma Eslimy-l_sfahany ve
Acisi (GGY) (ABAQUS) Banerjee (1997)
i w1 (rad/s) 237.863 192.3 255.5
° 2 (rad/s) 515.813 531.95 602.5
90° 1 (rad/s) 40.378 37.43 42.7
2 (rad/s) 253.049 130.91 242.2
7
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Tablo 5 detayh olarak incelendiginde Genigletiimis Galerkin Yéntemi elde edilen dogal frekans
degerlerinin Eslimy-Isfahany ve Banerjee (1997)'nin sonuclarina yakin oldugu goérulmustur.
Oncellikle elyaf acisinin 90° oldugu konfiglirasyon sonuclari dederlendirilirse, GGY ile elde
edilen hem birinci hem de ikinci frekans degerlerinin literatir ile uyumlu oldugu gézlenmis ve her
iki frekans icin de %5 civarinda bir hata bulunmustur. Bunun yaninda, elyaf agisinin 0° oldugu
konfiglrasyon i¢cin GG ydntemi ile elde edilen birinci frekansta % 7 hata, ikinci frekans % 14 hata ile
hesaplanmistir.

Diger yandan ise, Genisletiimis Galerkin Yontemi (GGY) ile ABAQUS’ten elde edilen sayisal sonuglar
karsilastirildiginda, ABAQUS ile elde edilen sonuglarin GGY ve literatirdeki sonuglardan gérece
olarak uzak kaldigi gorulmustur. Bu durumun temel nedeni, hem Eslimy-Isfahany ve Banerjee'nin
(1997) calismasinda ve hem de GGY ile gercgeklestirilen bu ¢galismada, egilme-burulma baglasimi
yapan kompozit bir kirisin denkleminin ¢éztlmesine dayanmasidir. Ancak ABAQUS’te kompozit bir
kirisi modellemek i¢in uygun eleman bulunmadigindan, ilgili model kabuk elemanlar kullanilarak
olusturulmusgtur. Ayrica, ABAQUS'te kullanilan S8R elemaninda indirgenmig integrasyon yontemi
kullanildigr i¢in katiliklarin gergekte oldugundan daha disik hesaplanmis olmasi da bu farklliklara
neden olabilecek ikinci bir faktordur.

SONUC

Bu calismada, karbon fiber malzemeden imal edilmis, dikdortgen kesitli kompozit kirisin anizotropik
Ozelliklerinden kaynaklanan egilme ve burulma karakteristiginin kirisin serbest titresim davranisina
olan etkisi incelenmigtir. Genigletilmis Galerkin Yontemi (GGY) ve ABAQUS CAE kullanilarak yapilan
modal analizlerle dogal frekanslar ve mod sekilleri elde edilmistir. Elde edilen veriler,
modeFRONTIER programina aktarilarak, SIMPLEX algoritmasiyla farkl elyaf acgilari icin dogal
frekans sonuglari elde edilmigtir. Optimizasyon sirecinin elyaf agilarina gore istenen modlardaki
dogal frekans sonuglarini verimli bir sekilde elde ettigi gézlenmistir.
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