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ABSTRACT 

  

The development of models focused on the detection and diagnosis of failures in autonomous 

aerial vehicles, constitutes a novel subject, where for this application context the complexity of 

the algorithms and sensorial systems on board of these vehicles constitutes a challenge. In this 

field Petri Networks are used as a tool for fault detection given the facilities they provide for the 

modeling of complex systems in terms of their graphic representation and offering a simple 

solution. In this investigation a fault model is developed that allows the detection of faults based 

on Petri Nets applied to an air vehicle type Quadcopter, this model allows to determine the 

possible existence of off-line faults for this type of aerial vehicle, through the analysis of the data 

coming from the flight controller and measurements of the sensors on board. It is shown that the 

model satisfies the properties established for the verification of models with Petri Nets using two 

of the methods; reachability tree and state equation. 
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MODELADO DE FALLOS DE VEHÍCULO AÉREO QUADCOPTER 

UTILIZANDO REDES DE PETRI 

RESUMEN 
 

El desarrollo de modelos enfocados a la detección y diagnóstico de fallos en vehículos autónomos 

aéreos, constituye un tema novedoso, donde para este contexto de aplicación la complejidad de 

los algoritmos y sistemas sensoriales a bordo de estos vehículos constituye un desafío. En este 

campo las Redes de Petri se emplean como herramienta para la detección de fallos dados las 

facilidades que estas brindan para el modelado de sistemas complejos en cuanto a su 

representación gráfica y que ofrecen una solución sencilla. En esta investigación se desarrolla un 

modelo de fallos que permite la detección de fallos basado en Redes de Petri aplicado a un 

vehículo aéreo tipo Quadcopter, dicho modelo permite determinar la posible existencia de fallos 

fuera de línea para este tipo de vehículo aéreo, mediante el análisis de los datos provenientes del 

controlador de vuelo y mediciones de los sensores a bordo. Se demuestra que el modelo satisface 

las propiedades establecidas para la verificación de modelos con Redes de Petri haciendo uso de 

dos de los métodos; árbol de alcanzabilidad y ecuación de estado. 
 

Keywords: Modelado, Redes de Petri, Vehículos Aéreos, Detección de Fallos. 
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I. INTRODUCCIÓN 

 

Un vehículo aéreo no tripulado (VANT), es una aeronave 

que vuela sin tripulación. Los VANT se usan tanto en el ámbito 

civil como militar y pueden tener diferentes formas, tamaños, 

configuraciones y características. Se pueden controlar de forma 

remota y poseen la capacidad de desarrollar misiones de forma 

autónoma, siendo capaces de despegar, volar y aterrizar sin la 

intervención humana. [1] 

La utilización de los VANT tiene un gran número de 

ventajas respecto de los vehículos aéreos tripulados.[1], entre ellas 

su uso en zonas de alto riesgo o difícil acceso, y la no existencia de 

un piloto a bordo de la aeronave, por lo que no hay riesgo para su 

vida facilitando la realización de movimientos con aceleraciones. 

Entre las desventajas, la aparición de fallos que pueden afectar el 

desempeño de la misión [2]–[4], la limitación en el tiempo de vuelo 

por razones energéticas [5] y posibilidad de ser hackeados o 

neutralizados, siendo vulnerables ante afectaciones de los canales 

de comunicación [6].  

Dada sus complejidades, su estudio resulta un gran reto, 

donde la posibilidad de la detección de fallos constituye un 

elemento fundamental a la hora de evitar roturas y averías que 

pudieran poner en peligro la misión asignada al vehículo. Por tanto, 

se hace necesario definir los conceptos de fallos y averías: 

Fallo: es una desviación de al menos una característica o 

propiedad (comportamiento) del sistema de una condición estándar 

o de un comportamiento deseado [3]. 

Avería: es una interrupción permanente que impide al 

sistema mantener la capacidad de comportarse bajo ciertas 

especificaciones de operación. 

Varios autores han investigado en el campo de la detección 

de fallos en VANTs. En la investigación reportada por Bauer [7], 

se presenta un sistema de detección de fallos mecánicos en 

actuadores aplicado en vuelo a un vehículo aéreo no tripulado, 

empleándose una estimación adaptativa de modelos múltiples, ello 

exige el modelo matemático del vehículo, lo que resulta engorroso 

dadas las complejidades de estos sistemas.  

Zhong y colaboradores [8] presentan un esquema robusto de 

detección y diagnóstico de fallos para un Quadcopter, construyen 

el modelo dinámico teniendo en cuenta las perturbaciones externas 

y los fallos en actuadores, desarrollando un estado aumentado 

adaptativo de Kalman (AASKF). A pesar de que este método 

brinda buenos resultados, exige una elevada carga computacional, 

y la realización del modelo dinámico y de los filtros de Kalman 

implican un análisis matemático profundo. 

Otros investigadores reportan estudios dirigidos a fallos en 

sensores y actuadores, tal es el caso del algoritmo basado en 

aprendizaje profundo propuesto por Olyaei [9] para detectar e 

identificar fallos en un VANT utilizando imágenes obtenidas de 

gráficos de amplitud tiempo y frecuencia, donde el procesamiento 

y clasificación de los fallos se basa en imágenes que utilizan redes 

neuronales. 

Existen trabajos donde las cámaras visuales se emplean para 

la detección e identificación de fallos en grupos de VANT, las 

mismas se usan como sensores para estimar la orientación relativa 

de otro VANT. En este caso la detección de fallos se basa en la 

generación de residuos que comparan la posición esperada de un 

vehículo, considerado como objetivo, con las mediciones tomadas 

por uno o más VANTs [10]. Ello implica exigencias 

computacionales para el procesamiento de la información y la 

necesidad de emplear múltiples vehículos con cámaras. 

En estas investigaciones generalmente se requiere del 

modelo modelado dinámico del vehículo, por demás complejo 

dadas las características de estos sistemas, principalmente por la 

dinámica del vehículo y además por los sensores que se integran a 

él como GPS, giróscopo, acelerómetro, magnetómetro, así como el 

hardware compuesto por los motores, controladores electrónicos de 

velocidad, controlador de vuelos, entre otros. 

Es por ello que varios investigadores se auxilian de las 

Redes de Petri (RdP) como herramienta matemática para el 

modelado de sistemas, dadas las ventajas en cuanto a la 

representación gráfica de las RdP, que facilita el trabajo con 

sistemas caracterizados por modelos dinámicos complejos. En este 

campo se reportan aplicaciones en el modelo de sistemas físicos 

[11], sistemas de potencia [12]–[14], sistemas de eventos discretos 

[15]–[18], síntesis e identificación de modelos de fallos [19], etc.  

Desde el punto de vista de la aplicación de las RdP para el 

modelo de fallos en VANT, se reporta la contribución de Bertolaso 

y colaboradores, que realizan [20] un modelo con RdP aplicado a 

una misión asignada a un Quadcopter y a un vehículo terrestre no 

tripulado, utilizando Redes de Petri Planificadas.  En otra 

aplicación, se destaca la utilización de las RdP en la construcción 

de un modelo que abarca los principales subsistemas que 

componen a un helicóptero no tripulado, en condiciones de vuelo 

normal y en fallo, planteándose  una metodología para el modelado 

de fallos con el uso de las RdP, que brinda con mayor claridad en 

la concepción del complejo modelado dinámico [21].  

Teniendo en cuenta la importancia que reviste la detección 

de fallos en estos vehículos y las facilidades que brindan las Redes 

de Petri (RdP) como herramienta para la construcción del modelo 

de fallos, atendiendo a sus ventajas en el modelado de sistemas 

complejos y que resulta un tema novedoso aplicado a la detección 

de fallos en Quadcopter, se propone, como objetivo de esta 

investigación, desarrollar el modelo de fallos basado en RdP 

aplicado al Quadcopter X4 GARP, con el propósito de realizar un 

análisis de los fallos que ocurren al vehículo. Para el modelado se 

sigue la metodología propuesta por [22] siendo esta una 

metodología probada para estos vehículos. En esta se divide el 

sistema en subsistemas permitiendo evaluar los fallos de manera 

independiente. Además, la metodología propuesta por el autor 

brinda la capacidad de ser flexible a cambios pudiéndose incluir 

otros fallos que se reporten en el futuro. 

El documento está estructurado de la siguiente forma, en el 

primer epígrafe se realiza una descripción del vehículo teniendo en 

cuenta los principales subsistemas que lo componen y los fallos 

generales asociados a estos, posteriormente se presenta la 

metodología a seguir para la construcción del modelo, en el tercer 

epígrafe se inicia el modelado con RdP de cada uno de los 

componentes del sistema, teniendo en cuenta el comportamiento 

normal y de fallo del vehículo, finalmente a este modelo se le 

aplican dos métodos de validación de modelos. 

 

II. DESCRIPCIÓN DEL QUADCOPTER X4 GARP 
 

Los VANT pueden clasificarse de varias formas, entre ellas 

por sus alas encontrándose los vehículos de ala fija y los de ala 

rotatorias, estos últimos están compuestos generalmente por cuatro 

motores con sus hélices pudiendo llegar hasta ocho o más motores. 

Destacan por sus ventajas entre ellas el despegue y aterrizaje en 

vertical, posibilidad de volar en un punto fijo y mayor precisión y 

maniobrabilidad. [23]. El Quadcopter objeto de aplicación en esta 

investigación es el X4 GARP perteneciente al laboratorio de 

investigaciones del Grupo de Automática, Robótica y Percepción 

de la Universidad Central “Marta Abreu” de Las Villas.  
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Figura 1: Quadcopter X4 GARP.  

Tabla 1: Componentes fundamentales del Quadcopter X4 GARP. 

 

A lo largo de las experiencias acumuladas de las diferentes 

misiones de vuelo, el vehículo ha visto en varias ocasiones 

comprometida su misión producto de que se han presentado varios 

fallos que han traído como consecuencia la interrupción de 

misiones importantes y un arduo trabajo para determinar el motivo 

que provoco el fallo. Es por ello, que resulta de gran importancia 

buscar una vía que permita la determinación de la posible 

existencia de fallos fuera de línea para este tipo de vehículo aéreo, 

con vistas a tomar decisiones en relación con el cumplimiento de 

la misión de vuelo asignada.  

 

III. DESARROLLO DEL MODELO 

 

Previo a la aplicación de la metodología para la 

construcción del modelo, se deben tener en cuenta las siguientes 

consideraciones:  

 El Quadcopter debe ser encendido de forma 

manual.   

 Se asume que ningún fallo ocurre en el algoritmo 

que se ejecuta en el Controlador de Vuelo, es decir 

no ocurren errores por concepto de programación.  

 No existen fallos en el Sistema de Comunicación 

con la estación en tierra.  

Paso 1. Dividir el Sistema en Subsistemas    

El sistema denotado por 𝐻 puede ser dividido en 𝑀 

subsistemas con relación entre ellos[21], [22], dependiendo de su 

comportamiento. Esto permite reducir la complejidad de los 

sistemas. Así: 

𝐻𝑗 = 𝐻1 ∪  𝐻2 ∪ … ∪  𝐻𝑘     ∀  𝑗 = 1 … 𝑘       (1) 

En este sentido, se propone dividir el VANT en cinco 

subsistemas principales, estos son: Motor, Controlador Electrónico 

de Velocidad (ESC), Batería, módulo GPS e IMU, los cuales se 

describen a continuación.  

Batería (H1): es el encargado de suministrar la potencia a los 

motores, a los sensores y controlador de vuelo del Quadcopter. Está 

compuesto por una batería LiPo de 16.8 V y 6000 mAh. 

Uno de los principales problemas de los VANT lo 

constituye el sistema de alimentación de energía. Dada la 

construcción de los motores y la presencia de bobinas en los 

mismos, la fuente de alimentación debe suministrar unas 

intensidades de corrientes relativamente grandes para lo que suelen 

dar las baterías estándar.[4]. 

Un descenso en el voltaje de la batería durante la operación 

del quadcopter podría conducir al mal funcionamiento del 

hardware. Las baterías LiPo tienen ciertos inconvenientes. Estas 

aparte de funcionar mal a temperaturas altas o bajas, tienen un 

voltaje mínimo, de unos 3V por celda [12]. El quadcopter posee un 

módulo de alimentación que se conecta a la batería y alimenta al 

Pixhawk con un voltaje de 5.3V. Las variaciones del voltaje de 

alimentación pueden provocar una disminución del suministro de 

voltaje al Pixhawk. 

Controlador Electrónico de Velocidad (ESC) (H2): son 

cuatro, uno por cada motor del Quadcopter, son los encargados de 

convertir la corriente DC suministrada por la batería en una 

corriente trifásica que mueve los motores sin escobilla. Los 

controladores electrónicos de velocidad que utiliza el VANT son el 

modelo Simonk con una corriente máxima de 30 A, ideal para 

baterías de 2 a 4 celdas de LiPo.  

Estos dispositivos son, junto con los motores, unos de los 

más complejos debido a la importancia que reviste su correcto 

funcionamiento, de ellos depende el trabajo que realicen los 

motores y como ha ocurrido en ocasiones un fallo en uno de los 

ESC ha provocado un desbalance en el vehículo llevando al 

descontrol del mismo y por ende la caída del vehículo y la perdida 

de la misión. Si el motor requiere más corriente de la que el ESC 

puede proporcionarle, este se calentará y acabará fallando. 

Motor (H3): son cuatro motores sin escobilla accionados por 

sus respectivos ESC. Los motores son los encargados de darle 

suspensión y movimiento en cualquier dirección según la variación 

de voltaje, a la aeronave. Estos motores están diseñados para 

desarrollar una potencia máxima de 370 W, valor de Kv de 920 

rpm/V, consumen una corriente estándar entre 15-25 A y corriente 

máxima de 30 A. La temperatura de trabajo está entre -5°C y 40°C.  

Los componentes de este subsistema se caracterizan por ser 

uno de los más propensos a fallos: los mecánicos como es el caso 

de los fallos por desgaste operacional, conducen a una generación 

de empuje insuficiente y traen consigo inestabilidad en el vehículo 

o la pérdida del control; los fallos por calentamiento pueden 

provocar el mal funcionamiento o destrucción de los motores, y 

puede ocurrir si la temperatura del motor sobrepasa el valor 

máximo correspondiente a 40 °C. Aunque el incremento de la 

temperatura no afecte el correcto funcionamiento del motor durante 

un tiempo, puede dañar componentes del motor [3] y provocar un 

posible fallo.  

Unidad Inercial de Medición (IMU) (H4): integrada en el 

controlador de vuelo 3DR PX4 Pixhawk, considerándose un 

subsistema aparte por su función. Los sensores integrados en su 

circuito (giróscopo (G) 3-ejes, acelerómetro (A) 3-ejes y un 

magnetómetro (M)) son encargados de medir posición, velocidad 

y aceleración del vehículo.  

Este subsistema puede verse afectado por la velocidad de 

giro de los rotores y las vibraciones generadas en la estructura, que 

en principio pueden parecer despreciables, tienen un gran efecto en 

las medidas que recogen los sensores, distorsionándolas hasta el 

punto de dificultar el control del Quadcopter. En específico, las 

mediciones del acelerómetro y el giróscopo son propensas a una 

desviación (bias) debido a estas afectaciones. Las mediciones de la 

brújula se afectan por campos magnéticos externos. 

Módulo GPS (H5): está compuesto por el GPS y una brújula 

digital integrada Ublox M8N. Este subsistema es el encargado de 

posicionar la aeronave y de calcular la altura a la que se encuentra, 

Motores Modelo DJI 2212-920 Kv 

Controlador 

Electrónico de 

Velocidad 

Modelo Simonk 

Controlador de 

Vuelo 

3DR PX4 Pixhawk,  incorpora 

una unidad inercial de medición 

IMU 

Batería 3DR  4S  6000 mAh  Voltaje 

Nominal 16.8 V 
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a partir de la señal recibida de distintos satélites. Se obtiene un 

bloqueo cuando el GPS recibe datos de posicionamiento de 

múltiples satélites. La conexión a cuatro satélites activos produce 

un bloqueo del GPS.  

Para volar con precisión, se requiere una señal de GPS 

fuerte. Hay dos mediciones importantes de la señal del GPS: el 

bloqueo del GPS (magnitud de la señal) y la incertidumbre en la 

medida horizontal (HDOP) que brinda una medida de la precisión 

de la señal GPS. La fuerza y la precisión de la señal GPS pueden 

verse afectadas por la falta de satélites disponibles y/o por las 

posiciones de los satélites, además de obstrucciones como edificios 

y montañas, efectos atmosféricos e interferencia electromagnética 

de torres de radiofrecuencia u otras. 

 

Paso 2. Elaboración del Modelo de RdP de los componentes de 

cada subsistema   

En los modelos se tiene en cuenta el comportamiento 

normal y de fallo. Al mismo tiempo se tienen que definir los fallos 

de los componentes en cada subsistema. 

Sea 𝑅𝑗
𝑖 = (𝑃, 𝑇, 𝑃𝑟𝑒 , 𝑃𝑜𝑠𝑡 , 𝑀0) la RdP marcada del 𝑖-

componente correspondiente al subsistema 𝑗. Por consiguiente a 

cada subsistema Hj, le corresponde una red de Petri 𝑅𝑗
𝑖. Donde los 

vectores P y T representan la cantidad de estados y transiciones de 

la RdP de cada j-subsistema, donde se define:  

                              P= [P1, P2,… Pn]                       

n: número de estados del j-subsistema 

                              T= [T1, T2,… Tm]                             

m: número de transiciones del j-subsistema 

𝑃𝑟𝑒/𝑃𝑜𝑠𝑡  son las aplicaciones de la incidencia de 

entrada/salida y 𝑀0 es el marcado inicial [21]. 

A continuación, se procede a la elaboración del modelo de 

RdP de los elementos definidos de cada subsistema.  

𝑯𝟏: El subsistema tiene como componente a modelar la 

batería LiPo 𝐻1
1, la misma brinda un voltaje máximo de 16.8 V, el 

cual puede comprometer la seguridad del vuelo cuando su 

magnitud cae por debajo de 12 V (condición de fallo). Por 

consiguiente, la variable a evaluar se define como Vbat (voltaje de 

la batería). 

Para el sistema bajo estudio, según las prácticas de vuelo 

realizadas y criterios de especialistas se fija un valor de 12.3 V 

como el valor mínimo suficiente para que el quadcopter pueda 

retornar al punto de lanzamiento. Bajo esta condición el fallo a 

modelar es Fallo en el Suministro de Energía (FSE), quedando 

establecido el modelo de RdP de este subsistema en el esquema de 

figura 2-a.  

𝑯𝟐: El subsistema representa a los ESC 𝐻2
1 como 

componentes a modelar. El mismo suministra la potencia necesaria 

para alimentar los motores de la aeronave, donde el rango 

permisible de voltaje de salida debe estar entre 7 y 12 V. En este 

subsistema la variable a evaluar se establece como Vout (voltaje de 

salida del ESC).  

En este sentido, el fallo a modelar se denomina Fallo en el 

Nivel de Voltaje (FNV) que aparecerá en caso de no cumplirse el 

límite de voltaje mínimo especificado (Vout  7 volts DC). En la 

figura 2-b se muestra como queda conformado el modelo de RdP 

de este subsistema.  

 

 
Figura 2: Modelos de RdP para los subsistemas Batería (a) 

y ESC (b) representando el comportamiento normal y de fallo. 

 

𝑯𝟑: El componente a modelar es el motor (son cuatro, pero 

como son idénticos se modelará uno). Trabajan en un rango de 

temperatura de -5 a 40 °C y con velocidades entre 11510 rpm (12 

V) a 6720 rpm (7 V). Por lo que las variables que interviene se 

definen como Tm (Temperatura de trabajo del Motor) si Tm>40°C 

sería considerado como una condición de fallo y Veloc (Velocidad 

del Motor) requiriendo a su salida una velocidad mínima de 6720 

rpm y una velocidad máxima de 11520 rpm.  

En consecuencia, los fallos a modelar son Fallo por 

Calentamiento del Motor (FCM) que aparece al sobrepasar los 

40°C de temperatura y Fallo por Atascamiento del Motor (FAM) 

que depende de la velocidad mínima de 6720 rpm que se 

corresponde con el valor de voltaje mínimo con que trabaja el 

motor. En caso de disminuir la velocidad de los motores por debajo 

de este valor umbral aparece un fallo. 

𝑯𝟒: El subsistema está representado por la IMU. Esta tiene 

integrado los tres sensores básicos de una IMU. El elemento a 

validar será el funcionamiento correcto de cada uno de los sensores 

que la conforman. Por consiguiente, las variables se definen como 

A (Acelerómetro), G (Giróscopo), M (Magnetómetro). 

De acuerdo con lo anterior el fallo a modelar se define Fallo 

en los Sensores de la IMU (FS). De no validarse las lecturas en 

cada sensor se presenta una condición de fallo.  

𝑯𝟓: está compuesto por el módulo GPS, este funciona 

según la conexión que posea con varios satélites, el elemento a 

validar es si existe o no conexión del módulo con los cuatro 

satélites, por tanto, la variable denominada es Cant. Satélites 

(Cantidad de Satélites). 

Por consiguiente, el fallo a modelar es Fallo en la Medición 

de Altura (FMA) la conexión del módulo GPS con cuatro satélites 

es necesaria, si no existe esta conexión aparece una condición de 

fallo. 

 

 
Figura 3: Modelo RdP de los subsistemas Motor (a), IMU (b), 

Módulo GPS (c). 
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Paso 3. Operación de integración 

Para denotar la operación de integración de los subsistemas 

se emplea la expresión 𝑄𝑗̃  =  (𝑃𝑗̃ , 𝑇𝑗̃ ,  𝑃𝑟𝑒
𝑗̃, 𝑃𝑜𝑠𝑡

𝑗̃,  𝑀0
𝑗̃), 

donde 𝑄𝑗̃ representa el comportamiento del subsistema 𝐻𝑗 a través 

de un único modelo de RdP, el cual incluye 𝑁𝑗  diferentes modelos 

de la red correspondientes a sus componentes. El mismo integra el 

comportamiento normal y de fallo del sistema, las transiciones 

(observables 𝑇𝑜 y no observables 𝑇𝑜𝑢) que pueden ocurrir en 

cualquier lugar.  

Para el VANT objeto de esta investigación no es necesario 

integrar el modelo de cada subsistema debido a que los lugares 

normales están unidos y los de fallos están bien identificados. Por 

lo que se procede con la refinación del modelo general, que se 

describe en el siguiente paso.  

 

Paso 4. Refinación del Modelo General 

Es necesario considerar solo la parte observable del modelo 

general 𝑄𝑗̃. Por lo tanto, 𝑄𝑗̃  =  (𝑃𝑗̃ , 𝑇𝑗̃ ,  𝑃𝑟𝑒
𝑗̃, 𝑃𝑜𝑠𝑡

𝑗̃,  𝑚0
𝑗̃) 

debe ser transformado al modelo general refinado 𝑄𝑗 =

(𝑃𝑗 , 𝑇𝑗, 𝑃𝑟𝑒
𝑗

, 𝑃𝑜𝑠𝑡
𝑗

, 𝑚0
𝑗
). Este modelo está solo compuesto por 

lugares y transiciones observables. Acorde a esto, las transiciones 

de fallo tienen que ser reemplazadas por lecturas de los sensores, 

luego para refinar el modelo se procede con los siguientes pasos:  

 

Paso 4.1 Identificar los Sensores 𝑁𝑠 para cada subsistema 

Esto se hace acorde a los sensores requeridos para la 

monitorización de las variables deseadas. El conjunto de sensores 

del Motor está compuesto por el sensor de temperatura (T) y el 

sensor de velocidad (RPM); por tanto el conjunto 𝑁𝑠 para el 

subsistema motor está definido como: 𝑁𝑠1 = 𝑇, 𝑅𝑃𝑀. Siguiendo 

el mismo procedimiento el conjunto de sensores del ESC está 

compuesto solo por el sensor de voltaje (𝑉𝑜𝑢𝑡), siendo 𝑁𝑠2 =
𝑉𝑜𝑢𝑡. Mientras el conjunto de sensores de la IMU está dado por: 

Giróscopo (𝐺), Acelerómetro (𝐴) y Magnetómetro (𝑀); por tanto 

𝑁𝑠3 = 𝐺, 𝐴, 𝑀. El conjunto de sensores del subsistema Batería 

está compuesto solo por sensor de voltaje de la batería (𝑉𝑏𝑎𝑡), 

siendo 𝑁𝑠3 = 𝑉𝑏𝑎𝑡. Por último el subsistema Módulo GPS está 

compuesto, para el caso particular de esta investigación, por el 

GPS; 𝑁𝑠3 = 𝐺𝑃𝑆. 

 

Paso 4.2 Construir el Conjunto Discreto de Salidas de los Sensores 

Cada sensor del sistema entregará una medida discreta que 

define su estado; con estas medidas se construye el conjunto 𝑌 de 

salidas de los sensores y permite establecer con cuales lecturas se 

cuenta en la evaluación de cada subsistema. 

Subsistema Motor: compuesto por el sensor de velocidad 

(RPM) y el sensor de temperatura (T), |𝑌| = 2𝑁𝑠 = 22 = 4 

combinaciones. 

Subsistema ESC: compuesto por el sensor de voltaje salida 

del ESC (𝑉𝑜𝑢𝑡), siendo |𝑌| = 21 = 2. 

Subsistema IMU: compuesto por acelerómetro, giróscopo y 

magnetómetro, teniendo |𝑌| = 23 = 8. 

Subsistema Batería: compuesto por el sensor de voltaje 

batería (𝑉𝑏𝑎𝑡), siendo |𝑌| = 21 = 2. 

Subsistema Módulo GPS: compuesto por el GPS, teniendo 

|𝑌| = 21 = 2. 

 

Paso 4.3 Definir las Salidas de la Tabla de Integración de Sensores 

Para cada lugar del Modelo General RdP de cada subsistema 

se agrega una salida en la tabla de integración de sensores, esta 

salida contiene la representación de las lecturas del subsistema en 

un estado de funcionamiento normal (N). 

Subsistema Motor: dos salidas han sido adicionadas para el 

subsistema (𝑃3 𝑦 𝑃4 ). Bajo condiciones de funcionamiento normal 

(N) el estado de la lectura de temperatura 𝑇̅ (temperatura del motor 

está por debajo de los 40°C) y el estado de velocidad del motor 

debe ser las RPM (las revoluciones por minuto están por encima 

del umbral mínimo 6720 RPM). 

Subsistema IMU: dos salidas han sido definidas para este 

subsistema (𝑃9 𝑦 𝑃10). Bajo condiciones de operación normal la 

lectura del acelerómetro será 𝐴 (correcta lectura aceleración en 3 

ejes), la lectura del giróscopo 𝐺 (correcta lectura de la velocidad 

angular en 3 ejes) y la lectura del Magnetómetro 𝑀 (correcta 

lectura de orientación magnética). 

Subsistema ESC: dos salidas han sido definidas para este 

subsistema (𝑃5 𝑦 𝑃6). Bajo condiciones normales de 

funcionamiento la lectura de voltaje de salida del ESC 𝑉𝑜𝑢𝑡 

(voltaje de salida del ESC por encima de los 7V). 

Subsistema Batería: dos salidas han sido definidas para este 

subsistema (𝑃7 𝑦 𝑃8). Bajo condiciones normales de 

funcionamiento la lectura de voltaje de batería 𝑉𝑏𝑎𝑡 (voltaje de la 

batería por encima de los 12V). 

Subsistema GPS: dos salidas han sido incorporadas a la 

tabla (𝑃11 𝑦 𝑃12). La lectura del GPS deber estar en el GPS (señal 

de 4 satélites adquirida por el módulo GPS) para que esté en 

funcionamiento correcto. 

 

Paso 4.4 Construcción de las tablas de integración de sensores 

Las lecturas de los sensores (𝑌) tienen que verificarse de 

manera cruzada con la correspondiente lectura de funcionamiento 

normal de cada subsistema. Las lecturas de los sensores permiten 

identificar qué lectura de los sensores es Normal (𝑁), de Fallo (𝐹) 

o es una lectura que no brinda información útil alguna (𝑋). Este 

paso requiere un profundo conocimiento del sistema. 

En el subsistema Motor se utiliza la información de cada 

sensor, solo o en unión con los otros sensores para determinar los 

posibles fallos, por ello, estando el subsistema Motor en el estado 

𝑃4 sus lecturas de comportamiento normal son (𝑇̅, RPM). Si en 

algún momento estas lecturas cambian mostrando por ejemplo; que 

exista o no calentamiento del motor 𝑇, esto significa que ha 

ocurrido un Fallo por Calentamiento del Motor, por el contrario, 

cuando las lecturas de los sensores coinciden con las esperadas, se 

registra en la tabla como un evento normal. Del mismo modo se 

realizan todas las combinaciones y lecturas de los demás sensores. 

 

Paso 4.5 Remplazar las Transiciones de Fallo y Eliminar los 

Lugares de Fallo No Alcanzables 

Este paso consiste en remplazar las transiciones no 

observables (transiciones de fallo) por lecturas sensoriales 

identificadas en la tabla de integración de sensores. 

Subsistema Motor: en el modelo de RdP se procede a 

sustituir la transición de FCM por la lectura de temperatura (𝑇) y 

la transición de FAM por la lectura de velocidad (𝑅𝑃𝑀). 

Subsistema IMU: el subsistema IMU depende del 

funcionamiento de los tres sensores integrados: Acelerómetro, 

Giróscopo y Magnetómetro, por ello en el modelo de RdP se 

sustituyen la transición FS por el producto de las lecturas de los 

sensores 𝐴, 𝐺, 𝑀. 

Subsistema ESC: como el funcionamiento del ESC depende 

de la lectura de voltaje a la salida del mismo, se procede a sustituir 

la transición FNV por la lectura del sensor 𝑉𝑜𝑢𝑡 . 
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Subsistema Batería: la lectura de voltaje de la batería es la 

que identifica el funcionamiento del subsistema, entonces se 

sustituye la transición FSE por la lectura del sensor de voltaje de la 

batería 𝑉𝑏𝑎𝑡. 

Subsistema Módulo GPS: en el modelo de RdP se ha 

sustituido el FMA por la lectura del 𝐺𝑃𝑆. 

Redes de Petri Refinadas para cada subsistema: 

 

 

 

 
Figura 4: Modelos de RdP refinados para los subsistemas Batería 

(a), ESC (b), Módulo GPS (c), IMU (d) Motor (e). 

Finalmente, se integra el modelo quedando como se muestra 

en la figura 5. En este modelo integrado se realiza un análisis antes 

del vuelo y después de estar el vehículo volando, además se 

incluyen las relaciones existentes entre los subsistemas al influir un 

fallo en otro subsistema. Con este se podrá implementar 

futuramente un diagnosticador de fallos que permita realizar el 

análisis de vuelos con el fin de determinar los fallos acontecidos, 

el lugar en el que ocurrió el fallo y las posibles causas.  

 
Figura 5: Modelo Integrado de RdP compuesto por los modelos 

de los subsistemas y las relaciones existentes entre los fallos.    

IV. RESULTADOS 

 

Finalmente, para corroborar el modelo con RdP se procede 

a validar el modelo mediante la comprobación de ciertas 

propiedades que deben ser satisfechas. [24] 

Los principales métodos de análisis para la verificación son: 

 Análisis por reducción o transformación. 

 Árbol de alcanzabilidad. 

 Método de Eliminación de Gauss-Jordan. 

 Ecuación de Estado. 

 Método del Teorema del rango para redes de libre 

elección. 

A continuación, se emplearán las técnicas de Árbol de 

Alcanzabilidad y Ecuación de Estados para verificar el 

cumplimiento de algunas propiedades de la red. 

Árbol de Alcanzabilidad 

Este método toma como raíz el marcado inicial de la RdP y, 

a partir de ahí, mediante la ejecución de las transiciones, se llega a 

enumerar todos los marcados posibles de la red. [24] 

Debido a la complejidad de la RdP General Refinada (figura 

5), solo se presentará un árbol de alcanzabilidad parcial. En este 

caso se describen los marcados posibles entre el marcado inicial 

(𝑀0) que presenta las marcas de la siguiente manera: 𝑃4 (3), 𝑃6 

(2), 𝑃8 (2), 𝑃9(2), 𝑃11(2). La dinámica representada muestra la 

evolución del sistema pasando por los estados 𝑃13(Listo para 

volar), 𝑃14(Vuelo sin fallos), 𝑃15(Vuelo con fallos) hasta llegar al 

estado 𝑃30(Retorno al punto de lanzamiento). 

 

 
Figura 6: Árbol de alcanzabilidad parcial de la Red de 

Petri. 

Fuente: Autores, (2019). 

 

 

Ecuación de Estados 

Esta es una ecuación lineal que puede derivarse 

directamente de la descripción de la red y de su marcado inicial. 
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Utilizando este método se puede analizar propiedades como la 

existencia o no existencia de marcados y/o secuencias de disparos 

que satisfagan algunas restricciones. [24] 

La herramienta PNTool del software MatLab permite 

obtener Matriz Incidencia (𝐴) de la RdP del VANT. A 

continuación, se muestra un ejemplo haciendo uso de la ecuación 

de estados. 

El marcado inicial de la RdP está dado por el vector fila 

 𝑀0 =
[0,0,0,3,0,2,0,2,2,0,2,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0] 

que ubica al Quadcopter en un estado de encendido con los 

chequeos pre-vuelo ya efectuados y comprobados correctamente, 

el marcado destino (𝑀𝑑) a alcanzar en el ejemplo será el de estado 

de Fallos en los subsistemas Motor, Batería y GPS, dado por el 

vector fila 𝑀𝑑 =
[0,0,0,2,0,1,0,1,1,0,1,0,4,0,0,1,0,0,0,2,0,1,0,0,0,0,0,0,0,0]. 

En un script de MatLab se definen las traspuestas de estos vectores 

y se despeja de la ecuación de estado el vector secuencia de 

disparos (𝑈𝑘  ).                                                

𝑈𝑘  = 

[0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,1,0,2,1,1,1,0,1,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0

,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0

]. 

Con estos métodos se pueden verificar las propiedades 

fundamentales de las RdP, obteniéndose como resultado un modelo 

general de RdP acotada, viva, libre de interbloqueos y reversible. 

 

V. CONCLUSIONES 

 

Se obtuvo un modelo de fallos basado en Redes de Petri que 

representa el comportamiento normal y de fallo del Quadcopter X4 

GARP. El modelo realizado se validó mediante métodos de 

validación de RdP que permitieron corroborar las propiedades 

fundamentales del modelado de RdP. Con el modelo propuesto se 

podrá realizar de forma offline un análisis del comportamiento del 

VANT a partir de los datos provenientes del controlador de vuelo 

y detectar los fallos y sus relaciones con otras partes del vehículo 

con el objetivo de obtener un sistema que permita determinar con 

mayor facilidad el componente que fallo y sus posibles causas.  
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