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ABSTRACT

An integrated flight simulation program for multicopter drones is presented. The program

includes rigid body dynamics, propeller thrust, battery energy, control, and air. Using this

program, users can monitor and analyze the states of drones along flight trajectories. As a

programming language, Modelica has been chosen, that specializes in simulation program

development. Modelica enables users to develop simulation programs efficiently due to

acausal and object oriented properties. For missions including horizontal and vertical

maneuvers, many dynamical states of drones have been analyzed with simulation results.

초 록

멀티콥터형 소형 드론의 통합 비행 시뮬레이션 프로그램을 개발한 내용을 소개한다. 드

론의 강체 동역학, 프로펠러 추력, 배터리 에너지 변화, 자세 및 경로 제어, 대기 상태 등을 

통합적으로 시뮬레이션 하여 비행경로에 따라 드론의 상태를 분석할 수 있다. 프로그램 개

발을 위하여 모델리카 언어를 선정하였는데, 모델리카는 비인과적, 객체지향적 특성을 갖추

고 있어서, 프로그램 개발의 효율을 높일 수 있다. 수평·수직 이동이 포함된 가상 임무에 

대하여, 시뮬레이션 결과를 이용하여 드론의 동적 거동을 분석하였다.
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Ⅰ. 서 론

멀티콥터(multicopter) 방식의 소형 드론은 안

정성과 조종성이 우수하여, 단·근거리 임무에 가

장 적합한 형상으로 평가받고 있다. 최근 한국항

공우주연구원에서 공모한 ‘공공혁신조달 연계 소

형무인기 기술개발 지원사업(2016년 공고)’을 살

펴보면[1] 6개중 4개는 다중로터 방식을 요구하
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고 있는데, 실종자 수색, 시설물 관리, 기상 관측 

등에 적합하다고 판단하는 것이다. 하이브리드 

방식도 다중로터에 전진 추력 혹은 틸팅 방식을 

접목한 것이 많이 사용되고 있다.

멀티콥터 드론을 개발할 때, 성능해석 및 제어

기 설계를 위하여 시뮬레이션 프로그램이 필요한

데[2], [3]에서는 모터를 2차함수로 모델링하고,

블레이드 요소 이론으로 프로펠러의 추력 모델을 

구했다. [4]에서는 다양한 형상에 대한 동역학 방

정식을 제시하였고, [5]에서는 모터와 프로펠러 

동역학 모델을 제시하였다.

그러나 멀티콥터 드론은 공기역학, 동역학, 전

기공학 등의 다물리(multi physics) 현상이 관련

되어 있어서, 이러한 현상을 통합적으로 시뮬레

이션 할 수 있는 도구가 필요하다. 예를 들면, 드

론이 고도를 변경하면서 기동을 하는 경우에, 고

도상승에 따라 밀도가 낮아지기 때문에 필요한 

추력을 위해서 프로펠러의 속도가 증가해야 한

다. 밀도가 낮아지면 프로펠러의 회전 저항이 줄

어들지만, 각속도 증가에 따라 동력이 더 소모되

면서 배터리의 에너지는 더 빨리 줄어든다. 또한 

주변 대기온도는 배터리의 성능에 영향을 주어,

배터리 사용시간이 더욱 줄어든다.

저자는 멀티콥터 드론의 성능해석을 위한 통

합 시뮬레이션 프로그램의 필요성을 파악하였고,

적합한 프로그램을 개발하였다. 특히, 모델리카

(Modelica)라는 프로그래밍 언어를 선택하였는데,

모델리카는 시간에 따라 변화하는 물리 현상을 

시뮬레이션하기 위한 목적으로 개발한 언어이다

[6]. 유럽 산업체는 시스템을 개발할 때부터 모델

리카 기반의 시뮬레이션 프로그램을 활용하고 있

는데, 항공기[7,9], 헬리콥터[8], 고고도 태양발전 

비행기[10], 무인기[11] 설계 사례가 있다. 또한,

모델리카의 비인과적(acausal), 객체지향적 특성

은 개발 및 유지보수의 효율성을 높여준다. 그리

고 다물체 동역학 기법과 같이 구성 부품을 모델

링함으로써 다양한 전공의 개발담당자가 쉽게 이

해할 수 있기 때문에, 시스템의 설계 단계에서 

개발담당자간의 의사소통과 교차 점검을 위한 통

합 시뮬레이션 소프트웨어 개발에 적합하다. 이

러한 이유로 모델리카를 개발도구로 선정하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 모델리카 프로그래밍

Figure 1은 모델링 대상(좌측)과 모델리카 프

로그램(우측)을 비교한 것이다. 관성, 스프링 등

Fig. 1. Modelica program example

Force/Moment
Module

Force/Moment
Equations

FX,FY,FZ L,M,N

Kinematic
Equations

Navigation
EquationsU,V,WB

P,Q,R
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X,Y,ZI

Air Data Altitude

Fig. 2. Architecture of conventional
simulation programs

Body
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Motor PropellerMotor PropellerMotor PropellerMotor Propeller

Fig. 3. Multi body programming

의 요소를 연결하여 프로그램을 완성하는데, 직

관적으로 파악할 수 있다.

그래픽 프로그램은 텍스트 코드로도 저장이 

되는데, Fig. 1의 텍스트 코드는 부록 A에 제시

하였다. 요소를 연결하는 것은 두 지점의 회전각

도가 동일하다는 구속조건이 추가되는 것이다.

텍스트 코드에서는 다음처럼 나타난다.

connect(a, b) (1)

기존의 비행 시뮬레이션 코드는 Fig. 2와 비슷

한 모양으로[12], 입출력을 갖는 함수의 블록이

며, 이 함수들은 대상의 형상과 일치하지 않는다.

모델리카를 이용하면, Fig. 3처럼 대상을 실제

와 비슷하게 모델링한다(기능적으로 우수하다는 

의미는 아니다). 이러한 모델링은 다물체 동역학 

기법을 이용하는 것인데[13], 모델리카는 이에 적

합한 방법을 제공한다.

이에 더불어 모델리카에서 추구하는 비인과적 

프로그래밍 방식은, 추상화가 더해지면서 개발자

의 편의를 극대화하고 효율을 높이는 새로운 패

러다임을 제시하고 있다[14].

2.2 모듈 분석

멀티콥터 드론의 주요 모듈을 Table 1에 제시

하였으며, 외부 환경요소로 air와 gravity를 추가
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Module Role

body rigid body dynamics

bodyShell aerodynamic force/moment

motor action and reaction torque

propeller thrust and moment

battery electric power reservoir

sensor to sense motions

FCS flight control system

air density, temperature, wind

gravity gravity force

Table 1. Modules for multi copter drones

하였다.

2.3 커넥터 설계

커넥터는 모델리카의 독특한 기능으로, 두 지

점의 변수에 대한 구속조건인데, Kirchhoff 법칙

처럼 동작한다. Fig. 4의 전기회로에서, 전압은 

동일하고(  ), 전류는   이므

로, b점에 대한 전류는  이 된다. 전압

을 potential 변수, 전류를 flow 변수라고 한다.

이처럼, 힘과 모멘트를 flow 변수로 정의하면 여

러 곳에 작용하는 힘과 모멘트를 합할 수 있다.

우측은 그래픽 코딩에서 연결하는 방법을 보

여준다. 두 커넥터를 이으면, 텍스트 뷰에는 

‘connect(A.c, B.c)’라는 코드가 생성된다.

커넥터를 정의하는 예시는 Fig. 5와 같다. 변수 

앞에 flow를 붙이면 flow 변수가 된다.

Table 2에는 프로그램에서 사용한 커넥터이다.

2.4 커넥터 ExtFrame의 특징

커넥터 중에서 ExtFrame은 모듈간의 강체 결

합 조건을 의미하는데, 가장 중요하다. Fig. 6에

Fig. 4. Modelica connector concept

connector PowFlow
  Real Energy;
  flow Real Power;
end PowFlow;

Fig. 5. Connector definition code

Name potential variable flow variable

ExtFrame*

position, attitude,
angular velocity,
velocity,
CG position

force, torque,
mass,

inertia moment,
mass×position

PowFlow energy power

AirFlow
density, speed of
sound, air speed -

Gravity position gravity (g)

Flange** angle (1d) torque (1d)

*extended from existing connector, **existing connector

Table 2. Variables of connectors

Fig. 6. Rigid body dynamics and multi body

서 XEYEZE는 관성좌표계, XBYBZB는 동체좌표계

이고, 두 요소 A, B는 ExtFrame으로 강체 결합

된(구속된) 한 몸이다. Table 2의 potential 변수

를 보면 알 수 있는데, 위치와 자세가 동일한 것

은 두 물체가 강체결합된 것을 의미한다.

힘( ), 토크( ), 질량( ), 관성모멘트(), 질

량×위치()는 flow 변수이기 때문에 커넥터 

ExtFrame를 통해서 B에 작용하는 것은 A로 전

달된다. 여러 모듈이 장착될 때, 이런 방식으로 

전체 질량, 힘 등을 계산할 수 있다. 즉, 각 로터

의 질량과 추력 정보를 주면 모두 합산하여 전체 

질량과 전체 추력이 계산된다. 모멘트는 힘에 의

한 것과 B의 각운동량( )의 자이로스코픽 효과를 

추가하는데, Fig. 6에서 전달되는 힘, 모멘트, 관

성모멘트 행렬은 다음과 같다.

 (2)

  × × (3)


× 

 (4)

여러 모듈이 있을 때(  ⋯ ), Fig. 4에서처

럼, 이들은 커넥터의 기능에 의하여 합해진다. 전
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체 질량()과 질량중심()은 다음과 같은데,

  ,    (5)

질량과 ‘질량×위치’는 flow 변수이기 때문에, 각 

모듈의 값을 입력하면 와 가 자동으로 계

산된다[7]. 모듈을 변경하더라도, 질량과 장착위

치(동체좌표 기준)만 입력하면 와 가 자동

으로 재계산된다. 이러한 특징은 커넥터와 flow

변수라는 독특한 기능 때문에 가능하다.

Ⅲ. 통합 시뮬레이션 프로그램

3.1 프로그램 구조 설계

프로그램 작성은, 라이브러리에 모듈을 준비해

놓고, 필요한 것을 가져와서 연결하는 방식이다.

필요한 하드웨어를 가져와서 연결한다는 개념으

로 모듈을 설계하여, 재사용성을 높게 해야 한다.

3.2 주요 모듈 개발

3.2.1 몸체(강체)

드론은 전체적으로는 강체 운동을 하는 것으

로 가정한다. 강체 동역학식은 다음과 같다[12].





 (6)

  ×    (7)

  


 (8)



   

 (9)

변수는 속도( ), 각속도(), 쿼터니언(), 힘( ),

모멘트( ), 중력가속도( )이고, 는 각속도

와 쿼터니언 변화율과의 변환 행렬이다. 벡터 성

분은 동체좌표계(B)에 대한 것이지만, 관성좌표계

에 대한 것은 위첨자 E를 표시하였다. 행렬 


는 관성좌표계에서 관찰한 벡터를 동체좌표계에

서 관찰한 성분으로 변환하는 행렬이다.

이 모듈은, ExtFrame 커넥터를 통하여, 다른 

모듈로부터 힘과 모멘트를 전달받아, 식 (6)~(9)

의 변수를 계속 갱신한다.

몸체 모듈과 다른 모듈의 관계는 Fig. 6의 관

계와 같다. 몸체 모듈은 그림에서 A에 해당하는

데, 힘과 모멘트는 커넥터를 통하여 받아들이고 

각속도, 자세 정보는 동일한 값으로 공유한다.

3.2.2 프로펠러(로터)

프로펠러의 추력(), 항력 토크()는 다음처

럼 구해진다[15,16].

 
,  

 (10)

  
















 

 


 (11)

계수  , 는, 이론적(블레이드 요소 이론 

등) 혹은 실험적으로 구하는데[15], 시뮬레이션의 

정확도를 높일 수 있는 중요한 요소이다. 프로펠

러의 항력 토크는 모터로 전달된다.

그리고 프로펠러의 각운동량()과 드론의 

회전 운동() 때문에, 자이로스코픽 토크가 작용

한다. 그래서 프로펠러에 의한 힘과 모멘트는 다

음과 같다(는 단위 방향벡터).

 (12)

 × × ± (13)

±는 프로펠러의 회전 방향에 의해서 결정되는

데, 를 기준으로 반시계 방향이 +이다.

고정 피치 프로펠러는 회전속도()를 조절하

여 추력을 제어하며, 가변 피치는 회전속도와 피

치각()을 조절하여 추력을 제어한다.

3.2.3 모터

모터는 고정자(stator)와 회전자(rotor, )로 나

누어져 있으며, 토크를 만들어 회전자에 연결된 

프로펠러를 회전시킨다. 필요 토크()는 항력 

토크, 축 마찰 토크, 관성 토크이다(Fig. 7 참고).

  
 (14)

몸체에 전달되는 모멘트는 반작용 토크와 회

전자의 자이로스코픽 효과이다.

  ± × ±  (15)

마찬가지로 ±는 회전방향에 의하여 결정된다.

모터에서 소모하는 전력은 다음과 같은데, 결국 

배터리의 에너지를 소모한다.

  (16)

Fig. 7. Required torque for motor rotation
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Fig. 8. Propeller and motor module

설명은 따로 했지만, 모터와 프로펠러는 하나의 

모듈로 구현하였다(Fig. 8 참고).

3.2.4 배터리

배터리는 커패시터(capacitor)를 기반으로 하는

[17,18] 에너지 저장장치인데, 저장된 에너지는 

이론적으로 다음과 같이 구해진다.

 ×  (17)

는 배터리 용량(암페어×시간)인데 주로 

 단위로 많이 표시하며, 는 전압이다. 그

러나 배터리 전압이 임계값 이하이면 동작이 어

렵기 때문에 사용 가능한 에너지는 더 낮다. 에

너지 변화율은 소모되는 전력(전압×전류)과 같다.

 (18)

일반적으로 사용량(방전)에 따라 Fig. 9와 같이 

전압이 떨어진다.

참고자료에 의하면[19], 사용가능한 에너지는 

방전속도와 온도에 따라 달라진다. Fig. 9는 사례

를 보인 것인데, 온도에 더 민감하다.

배터리 유효에너지()가 줄어든 것인데, 전력

사용에 따른 에너지 감소는 다음과 같다.

  (19)

유효 에너지는 저장 에너지와   

Fig. 9. Relationship between capacity and
voltage of Li-Po batteries

Fig. 10. Effect of discharge rate and
temperature

(    )처럼 스케일되는 관계라고 가

정하면, 위 식은 다음처럼 된다.


 → 


 (20)

결국, 온도나 소모율에 따라 실제 소모율은 

 만큼 배가되는 것으로 생각할 수 있다. 수

학적인 처리이지만, 시뮬레이션에서는 유효 에너

지 개념보다는 더 쉽게 프로그램 할 수 있다.

배터리를 소모하는 것은 모터 외에 기본 전기

부품(FCC, 센서 등)과 카메라 장치 등이 있다.

3.2.5 외형(공기력)

드론이 비행할 때, 발생하는 공기력은 대부분 

항력적인 요소이고, 공기력에 의한 힘과 모멘트

는 다음처럼 동압에 비례한다.

 ∝ 

 ,  ∝ 


  (21)

비례상수에 해당하는 공기력계수는 풍동시험

을 통하여 실험적으로 구해야 하지만, 다양한 조

건(자세, 속도 등)에 대한 공기력 데이터를 구축

하는 것이 쉽지 않다. 그리고 소형드론을 개발하

면서 풍동시험까지 하는 것은 비용 부담이 크다.

본 논문에서는 각 축별로 분리하고 다음과 같

이 가정하였다. 와 는 축별로 다르게 정의

할 수도 있지만[16], 편의상 동일하게 하였다. 

에서 프로펠러에 의한 후류 속도는 제외하였다.

  













 









(22)
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Fig. 11. Drone examples

  

























 



(23)

형상이 면 대칭이면 일부 모멘트는 영이 되는

데, Fig. 11의 좌측은 모든 면에 대칭이며, 우측

은 XZ면 대칭이다(   ).

3.2.6 대기 모델

공기밀도는 정압이론에 의하여 다음과 같이 

계산한다[20].

 

 
 



,   (24)

여기서 R=288 J/(kg-oK), λ=0.0065 oK/m이고,

(Pa)와 (
oK)는 드론이 시작하는 지점(  )

에서의 압력 및 온도 값이다.

바람은, 2차원 층류 모델과 고도에 따른 속도

변화만 고려하였다(Fig. 12 참고).

 max×
  (25)

3.2.7 제어기 설계

시뮬레이션 프로그램을 테스트하기 위한 목적

으로, 간단한 PID 제어기를 설정하였다. 상태에 

대한 정보는 센서를 통하여 모두 측정할 수 있다

고 가정하였으며, 측정 노이즈는 제외하였다.

내부 루프(자세 루프)에는 leveling(고도 및 자

세 유지)을 기본적으로 수행하며, 외부 루프(유도 

루프)는 위치와 헤딩을 제어한다.

자세와 위치 명령(혹은 추력/토크 명령)에 따

라 각 모터의 추력을 계산하는 것을 제어력 할당

(control allocation)이라고 한다(Fig. 14 참고).

Fig. 12. Wind model

Fig. 13. Control and guidance loop

Fig. 14. Motor control and allocation

Figure 19의 +자형 쿼드콥터의 경우에 다음의 

관계식이 성립한다.


















←










   
   
   
   


















(26)

만약 가 필요한 경우에는 의 조종력 

비율을 [0, 1, 0, -1]로 하면 된다는 것이다. 실제 

조종력은 적절한 게인이 곱해진다. 그리고 개별 

루프에서 구해진 를 모두 더해서 모터 토크

명령으로 내보낸다. 그리고 과도한 명령을 방지

하기 위하여 포화 함수를 적용한다.

 (27)

3.2.8 경로점 유도

유도 루프는 목표점()에 대하여 위치오

차가 수렴하도록 한다(Fig. 15 참고).

유도 명령은 수평면 이동(X,Y), 수직 이동(Z),

방향 전환( )으로 분리하며, 수평면에서의 위치 

오차는 동체좌표계로 나타낸다(Fig. 16 참고)[21].

Fig. 15. Waypoint guidance scenario
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Fig. 16. Body frame and inertial frame

Fig. 17. Guidance loop concept diagram

Fig. 18. Libraries for multi copter drones














 


cos sin

sin cos










(28)

진행할 방향으로 멀티콥터의 자세를 기울여 

위치를 제어하는데, 쿼드콥터의 경우에 다음처럼 

자세와 변위가 관련된다.

 ↔  ,  ↔ ,  ↔  , ↔  (29)

Figure 17의 위 그림은 유도 오차에서 모터 토

크 명령에 이르는 과정을, 아래 그림은 수평 이

동에 대한 유도 루프를 나타낸 것이다.

과도한 자세 기울기 명령이 발생하면 멀티콥

터의 안정성에 영향을 줄 수 있기 때문에, 상하

한(포화 함수)을 설정하였다.

3.3 라이브러리 구성

Figure 18은 시뮬레이션 프로그램을 위하여 개

발한 라이브러리이다.

Ⅳ. 시뮬레이션 사례

4.1 예제 형상

시뮬레이션 프로그램 테스트를 위하여 Fig. 19

과 같은 + 쿼드콥터 형상을 선택하였으며, 설정

한 파라미터를 Table 3에 정리하였다.

Figure 20은 개발한 라이브러리를 이용하여 작

성한 시뮬레이션 프로그램(그래픽 코드)이다. 그

림에서 rotProp이 Fig. 8에 해당하는 것이다.

Fig. 19. Quad copter example

Parameters
Value

mT 1.34 kg

[J]T diag[ 1.11, 1.11, 1.16 ] (kg-m2)

Sref , lref 1 m2, 1 m

CF [ 0.01, 0.02, 0.04 ]

CM all zeros

arm length 0.5 m

c, R 0.01 m, 0.1 m

Nb 2 (blade number)

blade =2.0, =0, =0,  

rotor Jp=Jr=1×10
-5 kg-m2, cr=2×10

-5 Nm/s

battery 6000 mAh, 15.2 V (initial value)

keff 100 / [100–25+T0–0.0065h]

p0 , T0 101.3 kPa, 25℃

wind
vW=5×[1–1/(h+1)], θW=60〫

start at t=50 sec

Table 3. Example quadcopter parameters
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Fig. 20. Simulation program

time (sec) Target position (X,Y,h)E (m)

0 ~ 50 0, 0, 100

50 ~ 120 0, 200, 100

120 ~ 190 200, 200, 100

190 ~ 260 200, 200, 500

260 ~ 330 200, 200, 1000

330 ~ 400 200, 200, 1500

Table 4. Mission scenario

4.2 임무 수행 시뮬레이션

설정한 임무는, Table 4에 제시하였는데, 수평 

이동 후에 세 단계에 걸쳐 수직 상승하는 것이

다. 동작 시간에 근거하여 개루프 방식으로 유도 

명령이 출력된다.

Figure 21~24는 시뮬레이션 결과이다. 위치 이

동(Fig. 21)을 할 때, 오버슈트가 발생하는데, 특

히, 고도에서 오버슈트가 발생하면 전력사용에서 

손실이 발생한다. Fig. 22은 배터리 에너지 상태

를 보여주는데, 고도 상승할 때, 많은 에너지가 

소모된다. 상승 속도를 느리게 하면 에너지 소모

율이 줄어들지만, 상승 시간이 늘어나기 때문에,

임무수행에 적합한 전략이 필요할 것이다. Fig.

23는 1번 프로펠러의 회전 속도()를 보여주며,

Fig. 24는 고도별 호버링 상태에서 프로펠러의 

회전 속도()와 소모 전력을 비교한 것이다. 고

도 상승에 따라 전력 소모가 증가하기 때문에,

저고도 비행이 유리하다. 이는 프로펠러 항공기

의 성능해석(체공시간) 결과와 비슷하다[19].

100m 상공에서 호버링만 하면, 비행시간은 42

분 정도이지만, 임계전압 한계도 있고 다른 부품

(FCC 등)이 소모하는 전력도 있기 때문에, 비행

시간은 훨씬 줄어든다. 프로펠러의 성능은 드론

에 가장 중요한 요소인데, 값이 클수록 프로

펠러의 회전 속도가 줄어들어 유리하지만, 실속

(stall)이 발생할 수 있기 때문에 주의해야 한다.

그리고 프로펠러와 모터의 특성(댐핑)은 가정한 

것이어서 실제와 차이가 있을 수 있는데, 실물 

데이터가 있다면 더 정확한 예측이 가능해진다.

Figure 25는 배터리 에너지가 고갈된 이후에 

호버링 상태에서 추력이 급격하게 줄어들면서 추

Fig. 21. Simulation results: positions

Fig. 22. Simulation results: battery energy

Fig. 23. Simulation results: propeller speed

Fig. 24. Simulation results: propeller speed
and power consumption
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Fig. 25. Free fall results after power loss

락하는 것을 시뮬레이션 한 결과이다. 자세는 그

대로 유지된다고 가정했을 때, 지면에 23 m/s의 

속력으로 충돌하게 된다. 그러나 뒤집혀 저항이 

작은 자세로 떨어지면 훨씬 더 큰 속력으로 충돌

할 것이다.

Ⅴ. 결 론

멀터콥터 형상의 소형 드론의 통합 비행 시뮬

레이션 프로그램을 개발한 내용을 소개하였다.

소형 드론의 강체 동역학, 공기역학, 프로펠러의 

추력, 배터리의 저장 에너지 상태와 소모 등을 

통합적으로 시뮬레이션 할 수 있다. 시뮬레이션

을 이용한다면, 드론을 설계할 때와 임무계획을 

할 때, 다양한 옵션을 정량적인 방법으로 비교를 

함으로써, 개발자나 운용자의 평가 및 판단에 필

요한 데이터를 제공할 수 있다. 본 논문에서 개

발한 통합시뮬레이션 프로그램은, 이러한 측면에

서, 매우 유용한 도구라고 사료된다.

그러나 현재 단계에서 여러 가지 부품의 실제 

데이터가 부족해서, 본 논문에서는 시뮬레이션의 

타당성을 검증할 수 있는 실제 실험결과는 제시

하지 못하였다. 그래서 추후 연구계획은, 시뮬레

이션 결과의 타당성과 정확도를 높이기 위하여,

실험을 통해서 하드웨어에 대한 데이터(동체 공

력계수, 프로펠러 추력/항력계수, 배터리 특성 

등)를 확보하고 소형 드론 비행실험을 통하여 검

증하는 것이다.

후 기

본 논문은 한국항공우주연구원에서 지원하는 

과제 ‘멀티콥터형 소형무인기 고장·오작동 예측/

진단 및 제어기 재구성기술 개발’의 결과입니다.

부 록

모델리카 텍스트 코드 사례(Fig. 1)

model test

Inertia inertia1(J = 0.1);

Spring spring1(c = 2);

Damper damper1(d = 0.2);

Fixed fixed1, fixed2;

Torque torque1;

Step step1(startTime = 0);

equation

connect(step1.y, torque1.tau);

connect(torque1.flange, inertia1.flange_a);

connect(damper1.flange_b, fixed1.flange);

connect(inertia1.flange_b, damper1.flange_a);

connect(spring1.flange_b, inertia1.flange_a);

connect(fixed2.flange, spring1.flange_a);

end test;
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