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Resumo: O uso da técnica de reguladores integrativos universais é uma técnica de controle ndo linear que tem
apresentado resultados satisfatorios no controle da dindmica de voo de aeronaves. O Unico conhecimento requerido a
respeito do sistema controlado é o grau relativo da saida controlada e o ganho de alta frequéncia. A definicdo dos
graus relativos requer o calculo de derivadas Lie sucessivas até que seja verificada uma relacdo direta entre uma das
derivadas da saida comandada e o sinal de entrada As expressdes analiticas obtidas sdo bastante complexas, € a
defini¢do dos graus relativos com base nas expressdes obtidas pode ndo ser muito trivial. Com o intuito de difundir a
técnica de controle com regulador universal integrativo, é apresentado neste artigo uma proposi¢ao dos valores de
graus relativos de parametros da dindmica de voo comumente controlados. A validacdo destes valores é feita com
base em resultados de simulagfes feitas. Nas simulagdes apresentadas neste artigo, o regulador integral universal é
implementado para o controle de altitude, velocidade, angulo de ataque, angulo de atitude, taxa de arfagem, taxa de
guinada, angulo de rolamento, angulo de proa e posicéo lateral. Os resultados satisfatérios obtidos indicam que os
valores propostos para os graus relativos das saidas controladas sao os valores corretos.

Palavras-chave: controle ndo linear, controle de v6o, controle por estrutura variavel, regulador integrativo universal,
grau relativo

1. INTRODUCAO

O projeto de leis de controle de voo de aeronaves costuma ser feito com a linearizagdo numérica da dindmica nao
linear em torno de um ponto de equilibrio, seguida da implementacdo de leis de controle linear, e escalonamento de
ganhos. Esta abordagem pode ndo permitir que seja usado todo o desempenho de aeronaves com dinadmica altamente
ndo linear (Samad, Annaswamy, et.al. 2011). Leis de controle ndo linear permitem que seja usado todo o desempenho
da aeronave, sem necessitar escalonamento de ganhos (Samad, Annaswamy, et.al. 2011).

Existem diferentes técnicas de controle ndo linear, entre as quais controle por modos deslizantes ou controle por
estrutura variavel. Esta técnica de controle permite que seja garantida a robustez da lei de controle, mesmo na presenga
de incertezas no modelo matematico e perturbagdes externas ao sistema controlado (Slotine & Li, 1991).

Uma técnica de controle relativamente recente, que pode usar controle por estrutura variavel é a técnica do
regulador integrativo universal (Seshagiri, Khalil, 2005). Esta técnica apenas requer duas informagdes a respeito do
sistema controlado: o grau relativo e o ganho de alta freqliéncia. Algumas publicagdes tém mostrado a eficacia no uso
do regulador universal integrativo no controle da dindmica de voo de aeronaves (Seshagiri, Promtun, 2008, Promtun,
Seshagiri, 2009). O grau relativo ¢ obtido com o célculo de derivadas Lie sucessivas do sinal de saida, até que seja
verificada uma relagdo direta entre uma das derivadas do sinal de saida e o sinal de entrada. Este processo pode fornecer
expressdes matematicas bastante complexas. Com o intuito de contornar esta fase da defini¢do de leis de controle do
tipo regulador integrativo universal e de difundir sua aplicagdo no controle de voo de aeronaves, foi feita uma
proposi¢do do grau relativo dos pardmetros da dindmica de voo normalmente controlados: taxa de arfagem, angulo de
ataque, angulo de atitude, altitude, velocidade, angulo de rolamento, posi¢do lateral e angulo de proa. Deve ser
lembrado que o ganho de alta freqiiéncia também deve ser determinado. Este valor estara incluido no valor do sinal do
ganho k da lei de controle.

Este artigo foi organizado da seguinte forma: o item 2 contém uma explicagdo teorica da técnica de controle por
estrutura variavel/ regulador universal integrativo. O item 3 apresenta os parametros da dindmica de voo comumente
controlados por sistemas de controle de v6o, e os sinais de entrada usados . O item 4 apresenta a aeronave usada nas
simulagdes feitas e apresentadas neste artigo. O item 5 apresenta a proposi¢do do grau relativo dos parametros taxa de
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arfagem, angulo de ataque, angulo de atitude, altitude, velocidade, angulo de rolamento, posi¢ao lateral e angulo de
proa, a justificativa para a proposi¢do feita, e simulacdes feitas com o intuito de validar o valor do grau relativo
proposto. O item 6 contém as conclusdes.

2. FUNDAMENTACAO TEORICA

Leis de controle definidas pelo método do regulador integrativo universal sdo usadas para controlar sistemas com
dindmica ndo linear representadas pela Equagao (1):

x= F(66)+ Y 0,060l +8,(x.6,W)] 0

yi = hi (X:g)

onde x € R" é o vetor de estados, u € R™ é o vetor de controle, y € R™ ¢ o sinal de saida , ¢ ¢ um vetor de

parametros constantes ndo conhecidos pertence a um conjunto compacto ® < R, w(t) é um sinal externo continuo
(com excegdo de niimero finito de descontinuidades) e pertencente a um conjunto compacto W C RY, f(\) e gi(.) sdo

campos vetoriais suaves em D =D, x®, onde D, ¢ um subconjunto aberto conectado de R", hy(.) sdo fungdes

suaves em D, e as perturbagdes O; sdo fungdes continuas em D xW .

Em (Seshagiri, Khalil, 2005) é definida a expressdo para a lei de controle do tipo regulador integrativo universal,
apresentada na Equagao (2).

koo +ke +ke, +..+e,
U

u=-k sat(i) = —K| sat( Q2
)7

onde: o termo sat(.) ¢ uma suavizagdo do termo descontinuo sgn(.) feita em uma fina camada (camada limite) em
torno da superficie s (S ). Esta suavizagdo ¢ feita com o intuito de minimizar o chattering. Maiores informagdes

podem ser vistas em (Slotine & Li, 1991);
sat(x)=x se |x<I

sat(Xx) =sgn(x) se |x| >1
M € a espessura da camada limite;

e=y-1;
r é o sinal de referéncia;

¢; ¢ a derivada de e, de ordem i-1 ,1=1,2,...,p
p ¢é o grau relativo

o ¢ a saida da equacgdo 3, que representa o integrador condicional:

° S

o =-Kk,o+ p| sat(—) 3
Y7,
s € a equacdo da superficie deslizante e ¢ fun¢do do erro de rastreamento e suas derivadas até ordem p-1.
Pi -1
s=k,o+Y ke, +e, @)

j=1
k é o ganho do controlador.

ko € o ganho usado no integrador condicional

k; s3o ganhos usados com o intuito de garantir que a equagdo polinomial A” e |('i0i71/1/J 2 bt kli =0

tenha todas as suas raizes no semiplano complexo esquerdo. Desta forma o erro converge assintoticamente
para zero quando a dindmica do sistema estiver contida na superficie s=0.
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Todas as simulagdes apresentadas neste artigo usaram leis de controle definidas pela equagdo 2. O grau relativo
mostra quantas diferenciacdes do sinal de saida y sdo necessarias para que haja uma relagdo direta entre uma das
derivadas de y e a entrada u.

3. PARAMETROS DA DINAMICA DE VOO

As equagoes descritivas da dindmica de voo sdo apresentadas nas Equagdes (5). Uma descricdo mais detalhada
destas equacdes pode ser vista em (Steven, Lewis, 1992).

U,V,W = funcio(U,V,W, P,Q,R, Fx, Fy, Fz,g)
V,,a, /= fungao(U,V,W,V, )

;s, 6’,1// = funcdo.(¢,0,w,P,Q,R)

P,Q,R = fungio.(P,Q,R, Lr, M, N)

(O]

H, X pos, Y pos = funcéio.(U,V, W, ¢, 0, v)

A dindmica completa ¢ formada por equagdes diferenciais cujos estados incluem a velocidade com relagdo ao ar
(Vr), o angulo de ataque (a), o angulo de atitude (6), a taxa de arfagem (q), a altitude (H), o angulo de rolamento (¢), o
angulo de proa (), e a posicao lateral (Ypos).

As velocidades U, V, W sdo as componentes da velocidade da aeronave em relagdo ao ar Vr, nos eixos X,Y,Z da
aeronave. As derivadas de U, V, W sdo fungdo de U, V, W, das taxas de arfagem Q, de rolamento P e de guinada R, das
forgas resultantes Fx, Fy, Fz.atuantes na aeronave e da aceleracdo da gravidade g.

Os angulos de ataque a, de derrapagem B,e a velocidade total Vr (e suas derivadas) sdo fungdo de U,V,W.

As derivadas dos angulos de Euler (@, 6,/ ) sdo fungio dos angulos de Euler e das taxas P, Q, R.

As derivadas das taxas de arfagem Q, de rolamento P e de guinada R sdo fungo das taxas P,Q,R e dos momentos
resultantes M, Lr, N atuantes na aeronave.

As derivadas da altitude H, da posic¢do longitudinal X, € da posi¢do lateral Y, sdo funcdo das velocidades U,V,
W e dos angulos de Euler (@, 6, ) .

Os controles usados s@o: o profundor (8p), o aileron (da), o leme (81) e a manete de combustivel (67), usada para
comandar a tra¢do do motor. As forgas Fx, Fy, Fz ¢ momentos M, N, Lr sdo fung@o dos estados e dos controles. Os
graus de liberdade (U,V,W,P,Q,R), os controles (profundor, aileron, leme), e os angulos de Euler (@, &, ) da aeronave

podem ser visualizados na Fig.(1).

profundor

aileran -"zE

(@)
Figura 1 — Graus de liberdade e controles da aeronave (a) (Sousa, 2005), angulos de Euler (b) (Wikipedia, 2012)

Os estados (q, 0,0,V,H,d,y,Ypos) s@o os estados comumente controlados em sistemas de controle de voo de
aeronaves, e os valores dos graus relativos destes estados sdo propostos neste artigo.

4. AERONAVE CONTROLADA:F-16

A aeronave usada para se implementar as leis de controle do tipo regulador integrativo universal foi a aeronave de
alto desempenho F-16, mostrada na Fig.(2). O modelo matematico da dindmica de véo do F-16 foi implementado em
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MATLAB®/Simulink® por Sonneveldt (2006). Sonneveldt implementou os dados do F-16 contidos em Nguyen et
al,(1979).

Figura 2 — Aeronave F-16

5. PROPOSICAO DO GRAU RELATIVO E SIMULACOES

Este item contém a proposi¢do dos graus relativos dos estados comumente controlados por sistemas de controle de
voo e a justificativa para a proposicdo feita. Em todas as simulac¢des, as curvas vermelhas mostram o valor do sinal
desejado (des.) ou comandado (com.) para a superficie de controle, e as curvas azuis mostram o valor real dos estados
ou dos controles obtidos durante as simulagdes (real). Deve ser notado que os atuadores das superficies de controle
foram considerados. Este fato torna as simula¢des mais realistas.

5.1. Taxa de Arfagem (q)

Em (Promtun, Seshagiri, 2009) é apresentado o uso do regulador integrativo universal no controle da taxa de
arfagem. Nesta referéncia o valor do grau relativo da saida taxa de arfagem (considerando a deflexdo do profundor
como entrada) é definido como 1. Este valor foi usado pelos autores nas simulagdes apresentadas neste artigo.

A simulag@o mostrada na Fig.(3) apresenta o rastreamento de um doublet da taxa de arfagem, e a deflexdo do
profundor necessaria para se comandar o doublet. Pode-se ver um excelente rastreamento do sinal desejado. De acordo
com (Promtun, Seshagiri, 2009) e com os resultados mostrados na figura 3, pode-se propor que o grau relativo da taxa
de arfagem € 1. A express@o da lei de controle, com os valores dos ganhos usados ¢ da espessura da camada limite é
apresentada na Equacdo (6), onde e;=q-qq.

S Koo, +€ 100, +e,
o =—K| sat(—) |=—K| sat(———) |=0.4363sat(———) (6)
7 yIa 0.2
10 0
des.
5 real 5
= T 2
0 =
o= =t -3
com
® -4 real
-10 5
0 10 20 30 0 10 20 30

ts) ts)
Figure 3. Controle da taxa de arfagem, H=10000 m, V=200 m/s

5.2. Angulo de ataque (o)

Em (Seshagiri, Promtun, 2008) ¢é apresentada a aplicacdo do regulador integrativo universal no rastreamento de
doublets de angulo de ataque. Nesta referéncia a superficie de controle ¢ o profundor, e o grau relativo da saida angulo
de ataque ¢ definido como 2. Simulagdes feitas com a lei de controle tipo regulador integrativo universal com grau
relativo 2 foram feitas, e os resultados sdo apresentados na Fig.(4). Pode-se ver um excelente rastreamento do angulo de
ataque. Devido a este resultado, o valor proposto em (Seshagiri, Promtun, 2008) serda mantido neste artigo. Portanto, o
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grau relativo do angulo de ataque é proposto como sendo 2. A expressao da lei de controle, com os valores dos ganhos
usados e da espessura da camada limite é apresentada na Equagdo (7), onde €,=0-04.

koo, +ke, +eq lo, +1e, +e,

&= _k{sat(i)} = k| sat( ) | = 0.4363sat( ) )
y7,

[24

10 14
des. com.

10

& real real
— 5 5

= 0 =
= =0
5 5
-10 -10
10 20 30 0 10 20 30

tis)

tis)

Figure 4. Controle do angulo de ataque, H=10000 m, V=200 m/s

5.3. Angulo de attitude (0)

Em vdo reto e nivelado. o angulo de atitude ¢ igual ao angulo de ataque. Com base neste fato, foi feita a suposicao
de que o grau relativo do angulo de atitude tem o mesmo valor do grau relativo do angulo de ataque. A simulagdo
apresentada na Fig.(5) mostra o rastreamento de um doublet do angulo de atitude (0). Os resultados mostram um
excelente rastreamento. Portanto, o valor proposto para o grau relativo do angulo de atitude ¢ proposto como sendo 2. A
expressdo da lei de controle, com os valores dos ganhos usados e da espessura da camada limite ¢ apresentada na

Equagdo (8), onde, €g=0-04.

k.o, +k.e +é 0.10, +1e +é
& = —k| sat(>) | = —k| sat(~eZe TG T80 | 4363500~ Te T 00 T80, @)
y7, Hy 0.05

10 15

des. Com

5 real 10 real
— 5 3

2o e
5 5
-0 -10
0 10 20 30 0 10 20 30

tis)

L)

Figure 5. Controle do angulo de atitude, H=10000 m, V=200 m/s

5.4. Velocidade (V) e Altitude (h)

Em Xu et al (2005), Silva (2007) sdo apresentadas leis de controle ndo linear da altitude e velocidade de uma
aeronave hipersonica. Nestas referéncias, o profundor e a tragdo sdo usados para o controle da altitude e velocidade, e a
técnica de controle usada ¢ controle por estrutura variavel. Os graus relativos da velocidade e altitude sdo definidos
como sendo 3 e 4, respectivamente. Estes valores dos graus relativos propostos em Xu et al (2005), Silva (2007) foram
usados em simulagdes feitas, e os resultados sdo apresentados nas Fig.(6) e (7). Nas simulagdes feitas, o profundor foi
usado exclusivamente para controlar a velocidade e a manete de combustivel ¢ usada exclusivamente para se controlar a
altitude. Na figura 6 ¢ comandado um degrau de +5m/s na velocidade, a0 mesmo tempo em que ¢ usada tragdo para
manter a altitude constante. Na figura 7, é comandado um degrau de 200 m na altitude, a0 mesmo tempo em que o
profundor € usado para manter a velocidade constante. Os resultados das Fig.(6) e (7) apresentam um rastreamento
satisfatorio dos degraus comandados. Portanto, os valores dos graus relativos da velocidade e altitude podem ser
mantidos em 3 ¢ 4, respectivamente. A expressdo das leis de controle, com os valores dos ganhos usados e da espessura
da camada limite s@o apresentadas nas Equagdes (9),(10), onde: ey;=H-Hy, , onde, ey=V-V,.
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ko, +ke, +K, en+k, ente 0.08, +1e, +3u+36n+ €
=k sat(i) = —k| sat( 0Tn TEE TR BN, B "y | =0.2sat( T F 18 TOCHFICHT "))
H Hy 50
k +k.e, +k é +;a. 0.050, +1e +2é +g

5 = k| sat(>) | = —k| sat(e QTS TR OOV I G ggpsat(— 2Ty T FLSV OV, (10)

H Hy 2
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Figure 6. Degrau de +5Sm/s na velocidade, H=10000 m, V=200 m/s
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Figure 7. Degrau de 200 m na altitude, H=10000 m, V=200 m/s.

Na simulacdes feitas e apresentadas nas Fig.(3) a (7), os controles usados foram o profundor (p) e a manete de
combustivel (dn). Nas simula¢des apresentadas nas Fig. (8) a (10), os controles usados foram o aileron (da) e o leme
(01). Este ultimo para controlar a taxa de guinada (r).

5.6. Angulo de Rolamento (¢)

A superficie de controle usada para se controlar a taxa e o angulo de rolamento ¢ o aileron. Como o aileron esta
diretamente relacionado com a taxa de rolamento (Lewis, Stevens, 1992), pode-se concluir facilmente que o grau
relativo da taxa de rolamento ¢ 1. Como a derivada do angulo de rolamento ¢ aproximadamente igual a taxa de
rolamento (desde que as taxas de guinada e arfagem sejam muito pequenas), pode-se supor que o grau relativo do
angulo relativo do angulo de rolamento ¢ 2. Fazendo esta suposig@o, foi usada a lei de controle do tipo regulador
integrativo universal com grau relativo 2 para o aileron comandar doublets de angulos de rolamento. E foi usada uma lei
de controle com grau relativo 1 para o leme controlar a taxa de guinada. O leme foi usado como amortecedor de
guinada. O grau relativo da taxa de guinada foi definida como 1 porque a derivada da taxa de guinada ¢ fung@o direta da
deflexdo do leme. Os resultados da simulag@o do rastreamento do doublet de angulo de rolamento com amortecimento
da guinada sdo apresentados na Fig.(8). Pode-se ver um excelente rastreamento do angulo de rolamento. Portanto, pode-
se propor que o valor do grau relativo do dngulo de rolamento ¢ 2.
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Embora a taxa de guinada ndo tenha apresentado o valor nulo desejado, pode-se manter o valor do grau relativo da
taxa de guinada como 1. Em simulagdes feitas, mas ndo apresentadas neste artigo foi notado que o leme esta
amortecendo a guinada. A expressdo das leis de controle, com os valores dos ganhos usados e da espessuras da camada

limite sdo apresentadas nas Equagdes (11a), (11b), onde, €=¢-d4, €=r-14.

ko, +ke,+e 0.09.0, +1e, +€
&z—k(sat(i)j:—k sat(—e T TEY T 698 1sat( 0T T TR (11a)
H Hy
k e :
8l = —k{sat(i)} - —k{sat(LJrr)} _0.5236sat( 2027 T8y (11b)
H r
60 : . 40 ! . . 0.02 . .
des. H com des. com.
wl real | . _1'_{ _____ r _e_a_ln_ real || real |
20 . S .
(I % 10 OI
20} . 0f-

40} . -10

60 L L 20 i i -5 i i -0.02 i i
0 10 20 30 0 10 20 30 0 10 20 30 0 10 20 30

Figure 8. Controle do Angulo de rolamento ¢ e rdeg, H=10000 m, V=200 m/s

5.7. Posic¢ao lateral (Ypos)

No item 5.4 foi proposto que o grau relativo da altitude ¢ 4 (considerando a tragdo como controle). Em simulagdes
feitas e ndo apresentadas neste artigo foi visto que o profundor pode ser usado para controlar a altitude, desde que o
grau relativo seja 4 também. Tracando um paralelo com a saida posigdo lateral e com o aileron como controle, foi
suposto que o grau relativo da posigdo lateral é 4. Os resultados apresentados na Fig.(9) validam este resultado. Pode-
ser visto que foi obtido um excelente rastreamento do degrau comandado de -200m na posicdo lateral da aeronave.
Portanto, o valor do grau relativo da posicédo lateral pode ser proposto como sendo 4. As expressdes das leis de controle,
com os valores dos ganhos usados ¢ da espessura da camada limite sdo apresentadas nas Equacdes (12a),(12b), onde,

eY:Ypos'Yposd: C—r-14.

ko +ke +K, 6,4k, ey+ e 0.020, +0.7290e, +2.43e,+2.70e,+1¢
oo = —k| sat(—2Zy ey TR EVER BV B | 0873sat(— y ' B (12a)
Hy S
k )
ol = —k{sat(i)} = —k{sat(—oor & )} = 1.7452sat(—O 030, +e,) (12b)
iz :
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50

des.
real

com.

real ||

Y pos(m)
al[°]

Figure 9. Controle da posi¢do lateral e rdeg, H=10000 m, V=200 m/s

5.8. Angulo de proa (y)

O valor do grau relativo do angulo de proa (y) foi obtido por um processo de tentativa e erro. Foram feitas
simulagdes com graus relativos 1, 2,3,4 e 5. A unica que apresentou resultados satisfatorios como o apresentado na
Fig.(10), foi a que tinha controlador com grau relativo 3 (e aileron usado como controle). Portanto, pode-se propor que
o grau relativo do angulo de proa € 3. As expressdes das leis de controle, com os valores dos ganhos usados e da
espessura da camada limite sdo apresentadas nas Equacdes (13a),(13b), onde, e,=y-yq, e~r-14.

k.o, +ke +k é +g 0.0lc, +1e +2é +.e:
= —ksat(>) = —k.sat(— v Ty TR VTRV 6 0175 sat(——t v TSI (132)
U 4, 15
S = —ksat(S) = —k.sat(2%e 8 _ 1 3962 5012030 8 (13b)
I :

1.2 T T

1F

0.8

0.6h

04§

0.2q

da [o]
SU[°]

oF

0.2

04

des.
real

0.6

0.8
0

t(s) t(s)
Figure 10. Controle do angulo V (Heading) e rdeg, H=10000 m, V=200 m/s

A Tabela (1) apresenta um resumo com a defini¢do dos valores dos graus relativos propostos neste artigo. As
colunas apresentam o sinal de saida, o sinal de entrada e o grau relativo proposto.

300 0 100 200 300 0 100 200

300



VIl Congresso Nacional de Engenharia Mecénica, 31 de julho a 03 de Agosto 2012, S&o Luis - Maranhao

Tabela 1- Proposi¢ao do valor do grau relativo de q, @,0,V,H,p,y,Ypos.

saida entrada Grau relativo
Taxa de arfagem (q) profundor (p) 1
Angulo de ataque (o) profundor (dp) 2
Angulo de attitude () profundor (dp) 2
Velocidade (V) Profundor (5p) 3
Altitude (h) profundor (6p) / motor(dm) 4
Angulo de Rolamento (¢) aileron (da) 2
Posigdo Lateral (Ypos) aileron (da) 4
Angulo de Proa (y) aileron (da) 3
Taxa de guinada (r) leme (81) 1

6. CONCLUSOES

Neste artigo foram propostos valores para os graus relativos das saidas da taxa de arfagem (q) , do angulo de ataque
(a), do angulo de atitude (0), da altitude (H), da taxa de guinada (r), do angulo de rolamento (¢), do angulo de proa (),
e da posicdo lateral (Y ). Esta proposi¢ao foi feita com base em valores usados em outras referéncias (H,V, q, a,) , em
suposigoes feitas (1,9, Y pos), € em simulagdes feitas (y,). Para todos os pardmetros foram feitas simula¢des que validaram
o valor proposto. A defini¢do dos graus relativos costuma ser feito com o calculo de diferenciagdes sucessivas do sinal
de saida até que seja verificada uma relagdo direta entre uma derivada do sinal de saida e o sinal de entrada. Este célculo
continua sendo recomendado, mas, geralmente sdo obtidas expressdes muito complexas. Este artigo foi feito com o
intuito de contornar esta fase da defini¢@o de leis de controle do tipo regulador integrativo universal e difundir o seu uso
em controle de voo.
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Abstract The use of regulator integral universal is one technique of nonlinear control that has presented satisfactory
results in aircraft flight control. The unique knowledge about the dynamic of controlled system is its relative degree
and the high frequency gain. The definition of relative degree requires the calculus of successive Lie derivatives until
one explicit relation between the output commanded and the input is verified. The analytical expressions obtained are
complex and the definition of relative degree with these expressions can be not trivial.

With the aim of deviate from this fase of calculus of relative degree and disseminate the technique of regulator integral
universal in aircraft control, this paper presents one proposition of values of relative degrees of output parameters
commonly controlled. The validation is made with the results obtained in simulations performed. The simulations
presents the use of regulator integral universal in the control of airspeed, altitude, angle of attack, angle of atittude,
pitch rate, yaw rate, roll angle, heading and lateral position. The satisfactory results obtained indicate that the values
of relative degrees proposed seem to be correct.

Keywords: nonlinear control, flight control, variable structure control, sliding mode control, regulator integral
universal.



