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摘    要：针对未来月面多点位重复着陆探测的需求，提出了一种腿式可复用小型月表飞跃器。针对月表飞跃器设计了

可复用的着陆缓冲装置，介绍了该装置的基本构型和重复缓冲工作机理；搭建了地面落震试验系统，在工作机理层面对设

计方案的合理性进行了验证；建立着陆缓冲装置的单腿运动学和着陆动力学模型，通过虚拟样机仿真对其进行了验证；以

降低着陆缓冲过程中着陆缓冲装置关键部位的结构载荷为优化目标，采用带精英策略的非支配排序遗传算法对该装置的设

计参数进行优化，并对其优化结果进行仿真验证。结果表明：该装置符合预期且优化后的设计参数可将着陆缓冲过程中关

键部位的结构载荷分别降低了12.49%和7.33%。可为未来月表飞跃器的设计提供参考。
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 引　言

作为距离地球最近的天体，月球拥有十分独特的

空间位置和广阔的探索前景，现在国内外围绕月球开

展的探索活动依旧稳步发展[1-2]。中国在完成“绕”“落”

“回”三步走后，目前正在实施的“探月四期”工程将在

资源丰富的月球极区开展探测活动，为更深入地对月

球进行全面的探测，并倡议多国共同参与在月球建设

国际月球科研站[3-4]。新的探测任务须具备多点位、多

次重复着陆的探测能力，具备可在月表反复起飞、着

陆能力的月表飞跃器应运而生[5]，同时为月表飞跃器着

陆缓冲装置的设计带来了新的挑战。在未来中国探月

规划的背景下，设计一种适用于小型月表飞跃器的、

反复缓冲的着陆缓冲装置就显得十分迫切[6]。

在着陆冲击和缓冲过载的研究领域中，文献[7]利

用DEM-FEM-MBD耦合算法研究了着陆过程中月表着

陆器的动力学特性及月壤的运动特性。文献[8]针对现

有月球着陆动力学模型的不足，以着陆过程中的惯性

力为基础提出了一种“2-2”着陆模式的软着陆动力学模

型，降低了建模和分析求解的难度。文献[9]应用多体

动力学与有限元分析软件相结合的方法，对着陆器的

缓冲性能进行仿真分析，给出了对着陆器缓冲性能分

析及验证的方法。文献[10]针对典型的4腿式月球着陆

器分析了着陆工况对着陆器机构缓冲性能的研究。文

献[11]对现有多级蜂窝结构进行详细分析，设计了一

种新型的载人登月飞行器，其缓冲能力和着陆安全性

均优于已有设计。文献[12]根据“嫦娥三号”着陆工况

设计了一种圆柱形的月面着陆气囊，研究了月壤对其

缓冲性能的影响。文献[13]设计了一种将轮式移动机

构和磁流变缓冲器相结合的着陆缓冲机构，具有软着

陆和越障的能力，但相关研究大多停留在理论层面。

文献[14]设计了一种通过铝蜂窝进行压溃吸能的载人

登月舱着陆缓冲装置，并通过全尺寸原理样机试验验

证了设计的正确性。文献[15]针对火箭着陆设计了一

种可重复使用的着陆缓冲机构，并通过优化降低了其

冲击加速度响应和缓冲结构的最大受力。文献[16]通
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过对着陆腿的数量及几何参数进行仿真分析，提出了

一种可重复使用的运载火箭着陆腿布局方案。文

献[17]设计了一种由集成驱动单元主动耗散能量的6足
可移动重复着陆器，并研究了该着陆器的容错着陆能

力。文献[18]设计了一种新型星球车悬架，通过非线

性规划优化方法以悬臂的运动角度轨迹为优化目标对

悬臂尺寸优化。文献[19]对组合式气囊缓冲特性进行

研究，以装置的最大过载和着陆缓冲装置的比吸能为

目标函数进行多优化。

上述工作主要是针对着陆器着陆缓冲过程进行仿

真和试验方法的研究，在着陆缓冲装置的设计方面，

利用蜂窝的压溃吸能和气囊缓冲，能胜任单次着陆的

任务要求，但难以应用于未来多点探测、多次着陆的

探月任务。现有关于着陆缓冲装置的优化大多着眼于

机体的过载，对着陆机构冲击地面时关键部位的结构

受力关注较少，而较大的结构受力极易使得着陆装置

结构失效从而导致任务失败[20]。针对上述问题，本文

提出一种腿式可复用的月表飞跃器着陆缓冲装置，完

成了该装置的运动学和动力学建模。并搭建了地面落

震试验系统，对所提出方案的工作机理进行验证。最

后，以降低着陆缓冲过程中关键部位的结构载荷为优

化目标，通过带精英策略的非支配排序遗传算法对该

装置的设计参数进行了多目标优化，增强了飞跃器着

陆之后抵抗震动和冲击的能力。

 1    着陆缓冲装置机构设计

根据月表飞跃器着陆缓冲装置小型轻量化、可重

复使用、着陆缓冲能力强的功能要求，及其项目要求

在飞跃器主体与地面保持安全距离的前提下，可承受

15 gm（gm为月表重力加速度）的过载等指标要求，设

计了一种腿式可复用的月表飞跃器着陆缓冲装置，总

体结构如图1所示。
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图 1    月表飞跃器着陆缓冲装置总体示意图

Fig. 1    General schematic diagram of landing buffer device of lunar
surface leaper

所设计的着陆缓冲装置由对称均匀分布的4条着陆

缓冲腿及相应的辅助缓冲机构组成，每条着陆腿均由

单自由度的四连杆及构成配套的摩擦制动器和复位可

控缓冲器组成，可在一定范围内进行姿态调节，同时

具有较好的结构稳定性。与蜂窝和气囊等缓冲结构相

比，本文所提出的着陆缓冲装置通过摩擦制动器、复

位可控缓冲器等协同完成飞跃器着陆时的着陆缓冲工

作，经过一次缓冲行程之后可恢复到初始状态从而进

行多次着陆缓冲，克服了蜂窝和气囊等缓冲结构仅能

进行单次缓冲的弊端，更适用于未来中国探月任务中

月表飞跃器多次着陆、多点探测的任务要求。

 1.1    复位可控缓冲器

该着陆缓冲装置由四连杆机构组成单腿的框架，

主要吸能部件为装配于四连杆对角的复位可控缓冲器

及摩擦制动器。其中在四连杆机构的铰接A和铰接D之
间装配有两个相同的弹簧液压缓冲器，液体流经阻尼

孔时即可将能量耗散。通过在缓冲器外部进行机构设

计将其改进为复位可控的缓冲器，在缓冲行程结束后

不会在内部弹簧的作用下立即回弹复位，可避免产生

震动和二次着陆冲击，保障了飞跃器主体有效载荷的

正常工作，其结构设计细节如图2所示。
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图 2    缓冲器结构示意图

Fig. 2    Schematic diagram of buffer structure
 

该缓冲器的复位可控、降低振动的功能主要通过

内筒、外筒和限位环之间的相互作用实现。在卡销、

卡销基座和滚轮的限制下，限位环和外筒之间仅能够

相对转动，而与内筒在相对转动的同时还将产生相对

平移运动。在着陆缓冲的过程中，缓冲器在压力作用

下压缩，带动限位环正向转动，缓冲器正常进行缓冲

工作。当缓冲器压缩到与外部冲击力平衡后，随着外

力的降低缓冲器有回弹复位的趋势。但由于卡销的作

用，限位环无法反向转动，限制了缓冲器内筒与外筒

相对远离的复位运动，从而减小了缓冲器在缓冲行程

结束后由于复位带来的二次冲击和震动，为有效载荷

的安全性提供了保障。当整个缓冲行程结束后，装配
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在卡销上的电磁铁通电，卡销弯曲即解除其对内筒的

限制作用，缓冲器顺利回弹恢复至初始状态，为下一

次着陆缓冲任务做准备，从而实现了多次着陆缓冲的

设计要求。

 1.2    摩擦制动器

摩擦制动器从铰接C处伸出一根绳索，连接至四

连杆机构对角处的铰接B，其结构设计如图3所示，主

要由摩擦动盘、摩擦静盘、扭簧和推力电机等组成。

3个摩擦静盘通过静盘框架连接在一起。初始时在扭簧

的作用下为绳索提供预紧力，当飞跃器着陆时，四连

杆机构运动使得铰接B和铰接C之间的距离增加，带动

绳索拉动摩擦制动器，将冲击产生的能量通过热量的

形式耗散一部分。推力电机推动第一片摩擦静盘，并

通过静盘框架推动3个摩擦静盘使其与摩擦动盘紧密接

触，通过电机控制可改变摩擦盘之间的压力，在绳索

带动摩擦动盘转动时通过，使得绳索受到不同的张紧

力从而应对不同的过载情况。当缓冲行程结束后，去

除制动盘之间的压力，在扭簧的作用下摩擦制动器恢

复到初始状态，即可进行下次着陆缓冲任务。
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图 3    摩擦制动器结构示意图

Fig. 3    Schematic diagram of friction brake structure

 
 1.3    工作流程

到达预定着陆区域上方的指定高度后，月表飞跃

器将自身调整到竖直方向与水平方向的速度均大致降

低为0的预着陆姿态，在惯性及月表微重力的作用下自

由下落。飞跃器接触到月球表面之后，本文所设计的

着陆缓冲装置开始工作，将飞跃器与月表碰撞时产生

的冲击过载降低到有效载荷可承受的范围之内，着陆

过程如图4所示。初始时绳索在摩擦制动器的作用下存

在张紧力，协助着陆缓冲装置维持稳定状态。飞跃器

着陆后四连杆机构发生变形，铰接A和铰接D之间的距

离被压缩，对缓冲器产生挤压，使得飞跃器着陆时的

一部分动能通过缓冲器耗散，铰接B和铰接C之间的距

离不断增大，通过绳索使得摩擦制动器的静、动盘之

间发生相对的转动，将飞跃器着陆时的部分动能以热

能的形式耗散。有效缓冲行程结束后，在卡销的作用

下，缓冲器暂时锁紧，从而降低了由于缓冲器复位导

致飞跃器产生的反复振动。通过对装配在卡销内部的

电磁铁通电，即可解除对缓冲器的限制作用。去除推

力电机作用在摩擦动盘与摩擦静盘之间的压力，消除

绳索对两个铰接的约束，整套着陆缓冲装置受到的限

制解除，着陆缓冲装置恢复到初始状态，即可再次执

行着陆缓冲任务。
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图 4    着陆缓冲装置工作流程图

Fig. 4    Workflow diagram of landing buffer device
 

 2    工作机理地面落震试验

为验证着陆缓冲装置各个组成部分是否能够按照

预定的程序进行工作，以期初步判断该方案是否合理

且整个机构的工作流程是否符合预期，考虑到相关试

验的成本和实际操作的可行性，选择在地球重力条件

下，对本文提出的着陆缓冲装置设计构型进行地面落

震试验。在工作机理的层面上，对设计方案的合理性

进行验证。

本文搭建的地面落震试验系统如图5所示，主要由

外框架、起吊装置、挂载框架、释放装置、分离装置

和数据采集系统组成。通过外框架3根导轨的限制与引

导，可确保试验对象与挂载框架一同下落时的姿态保

持稳定。当试验对象和挂载框架下落至指定的位置

时，分离装置可在挂载框架与外框架产生碰撞之前即

可分离试验对象，不仅能消除碰撞对试验对象的落震

初始姿态和能量的影响，还能确保试验对象着陆时姿

态稳定可控。
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图 5    地面落震试验系统示意图

Fig. 5    Schematic diagram of ground drop test system
 

试验准备阶段，将试验样机以预设姿态固定在挂

载框架，分离装置、释放装置锁紧。起吊装置将释放

装置、分离装置、试验样机和挂载框架组成的整体吊

起至预定高度，数据采集系统准备就绪。通过远程控

制启动释放装置，挂载框架与原理样机一同沿着导轨

自由下落。当挂载框架与原理样机下落至一定高度之

后，触发分离装置，原理样机从挂载框架分离，自由

下落至地面进行着陆缓冲。数据采集系统完成数据的

采集，试验完成。当机体质量为90 kg、从1.5 m高度着

陆时，得到的试验样机的着陆缓冲过程如图6所示。
  

（a）释放 （b）分离

（c）着陆 （d）缓冲 （e）复位
 

图 6    试验样机着陆缓冲过程图

Fig. 6    Landing buffer process diagram of experimental prototype

从试验结果可以看出，试验样机可顺畅地沿着导

轨平稳下落，分离装置能够将样机从挂载框架顺利分

离。当样机着陆之后，四连杆机构发生变形。四连杆

中两个相对铰接之间的距离变短，压缩缓冲器进行缓

冲吸能，另外两个铰接间的距离变长，拉动摩擦制动

器工作，将部分动能转化为热能耗散。缓冲行程结束

之后，缓冲器顺利回弹，整个着陆缓冲装置恢复至初

始状态，即可进行下次着陆缓冲任务。验证了设计方

案的合理性，能按照预想的设计进行缓冲及复位。在

此过程中，安装在试验样机上的加速度传感器测得机

体的过载曲线如图7所示。约0.5 s时试验样机释放，以

重力加速度沿导轨下落。在约0.85 s时产生一个小峰

值，此时试验样机从挂载框架分离。0.88 s左右时，机

体着陆并产生最大过载加速度，约126.3 m/s2。并在着

陆缓冲装置的作用下，对冲击能量耗散，机体过载迅

速降低，最终在2.5 s左右下降为0。结果表明上述方案

设计得到的着陆缓冲装置具有一定的缓冲吸能作用。
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图 7    试验样机过载曲线

Fig. 7    Overload curve of test prototype
 

 3    动力学模型建立与验证

 3.1    单腿着陆过程动力学模型

飞跃器着陆的过程中，在着陆缓冲装置与飞跃器

连接的铰接处将产生较大的冲击载荷，如图8所示极易

造成飞跃器主体的挤压受损及铰接部位的结构失

效[21]，从而导致飞跃器丧失多点探测能力。由于着陆

过程的复杂性，难以对着陆时的冲击力准确估算。针

对本装置的设计指标，将飞跃器处于最大过载时受到

的冲击载荷峰值作为恒力施加在着陆缓冲装置的足

端，建立飞跃器主体完全固定、足端受到外部作用力

的动力学模型，如图9所示，其中点F、G、H、I分别

表示杆AB、BD、CD和DE的质心位置。在动力学建模

的过程中做出以下假设：不考虑转动幅的间隙以及摩

擦；将两个相同的缓冲器简化为一个，其产生的缓冲
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F = kx+ cẋ力满足关系： ；所有杆件视为密度均匀的

刚体，且仅在二维平面运动。
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图 8    着陆缓冲装置单腿参数示意图

Fig. 8    Schematic diagram of single leg parameters of landing
buffer device
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图 9    着陆缓冲装置单腿动力学模型

Fig. 9    Single leg dynamics model of landing buffer device
 

在可用的包络范围内，着陆缓冲装置杆件的设计

参数如表1所示。
  

表 1    缓冲装置杆件设计参数

Table 1    Design parameters for buffer mechanism members
参数 数值

L1/m 0.3
L2/m 0.2
LDEX/m 0.25
LDEY/m 0.4
LDIX/m 0.09
LDIY/m 0.22

θ0/（°） 10
 

通过对着陆缓冲装置单腿的结构分析可知，杆

AB和杆CD运动学信息相同，且在各个杆件的约束作用

下杆BD和杆DE同时在平面内做平移运动，因此在飞

跃器着陆的过程中，杆BD和杆DE的运动学信息完全

相同，可得：

aFX = aHX = −L3 cosθ1ω
2
1−L3 sinθ1α1 (1)

aFY = aHY = −L3 sinθ1ω
2
1+L3 cosθ1α1 (2)

aIX = aGX = −L1 cosθ1ω
2
1−L1 sinθ1α1 (3)

aIY = aGY = −L1 sinθ1ω
2
1+L1 cosθ1α1 (4)

通过运动学分析可得缓冲器与摩擦制动器两个力

矢量与水平方向产生的夹角θDAX以及夹角θCBX为

θDAX = arctan
L2−L1 sinθ1

L1 cosθ1
(5)

θCBX = arctan
L1 sinθ1+L2

L1 cosθ1
(6)

由于四连杆机构发生变形，缓冲器压缩产生的形

变量为

∆LAD =LAD1−LAD0 =

√
L2

1cos2θ1+ (L1sinθ1−L2)2−√
L2

1cos2θ0+ (L1sinθ0−L2)2 (7)

对式（7）求导，根据假设（2）即可得到缓冲器

在着陆缓冲过程中产生的作用力为

FAD = k∆LAD+ c∆L̇AD (8)

在式（1）～（8）的基础上，取着陆缓冲装置单

腿的杆AB、BD、CD及DE为研究对象，根据牛顿–欧
拉法可得该机构的动力学方程为

F3X L3sinθ1−2F1Y L3 cosθ1+F1X (L2+L3sinθ1)+F2X(L2−
L4+L1sinθ1)−F2Y L1cosθ1−F4X (LDIY −L1sinθ1)−
F4Y (L1cosθ1+LDIX)−2m1gmL3 cosθ1−m2gmL1 cosθ1−
m4gm (L1cosθ1+LDIX)− I1α1− I3α1−FAX L2+

FEY (L1cosθ1+LDEX)+FEX (LDEY −L1sinθ1) = 0 (9)

FAX L1sinθ1−FAY L1cosθ1−FADL1sin (θ1+ θDAX)−F1X(L1−
L3)sinθ1+ (F1Y +m1gm) (L1−L3)cosθ1− I1α1 = 0 (10)

F1X L3sinθ1−2F1Y L3cosθ1−F3X (L2−L3sinθ1)−
F2Y L1cosθ1−F2X (L4−L1sinθ1)−F4Y (L1cosθ1+LDIX)−
F4X (L2+LDIY −L1sinθ1)−2m1gmL3cosθ1−
m2gmL1cosθ1−m4gm (L1cosθ1+LDIX)− I1α1− I3α1+

FEY (L1cosθ1+LDEX)+FEX (L2LDEY −L1sinθ1)+
FCX L2 = 0 (11)
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FCX L1sinθ1−FCY L1cosθ1−FBC L1sin (θCBX − θ1)−F3X(L1−
L3)sinθ1+ (F3Y +m3gm) (L1−L3)cosθ1− I3α1 = 0 (12)

补充方程为

FEX LDEY +FEY LDEX −F4X LDIY − (F4Y +m4gm) LDIX+

F2X (L2−L4)−FB2X L2 = 0 (13)

FB1X −FBCcosθCBX −FB2X = 0 (14)

FAX −FADcosθCBX −F1X −FB1X = 0 (15)

其中：杆件i（i=1, 2, 3, 4）分别代表杆AB、BD、CD、
DE；θ0为杆AB初始时同X轴的夹角；θ1为杆AB转动时

同X轴的夹角；ω1、α1分别为杆AB转动时的角速度、

角加速度；mi（i=1, 2, 3, 4）为各个杆件的质量；gm为

月球表面的重力加速度；FiX、FiY为杆件i（i=1, 2, 3,
4）在X、Y方向的惯性力〔通过式（1）～（4）乘以

相应杆件质量求解〕；I1、I3为杆AB、CD的转动惯

量；FAX、FAY、FCX、FCY为飞跃器在铰接A与铰接C产
生的作用力；FB1X与FB2X分别为铰接B对杆AB和杆

BD在X方向产生的作用力；FBC为摩擦制动器在绳索产

生的拉力；FAD为缓冲器产生的反作用力〔通过式（7）与

式（8）求解〕；k、c分别为缓冲器的刚度系数和阻尼

系数；FE为飞跃器着陆时月表对单腿足端产生的反作

用力。

 3.2    单腿虚拟样机验证

通过多体动力学仿真软件建立虚拟样机模型，在

相同的初始条件下对所设计的着陆缓冲装置进行动力

学仿真，与数学模型得到的数据对比验证，得到着陆

缓冲装置末端杆件DE的质心加速度随时间变化的曲线

如图10所示，其中X方向的误差大多数时间在1%之

内，偶尔会出现较大的误差波动，但整体依旧在8%以

内，而Y方向的误差则整体都处于0.6%以内，当加速度

趋近于0时误差较显著。这是由于此时运动学信息的真

值趋近于0，较小的绝对误差在相对误差中会被放大，

但杆件运动学模型的整体趋势与仿真结果曲线基本一

致，验证了理论推导所得杆件运动学方程的正确性。

飞跃器与着陆缓冲装置相连接的两处关键部位的

结构受力随时间变化的曲线如图11所示。分析结果表

明，铰接点A处的误差控制在4%以内，而铰接点C处的
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图 10    运动学模型同仿真模型结果对比

Fig. 10    Comparison between kinematic model and simulation model results
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图 11    动力学模型同仿真模型结果对比

Fig. 11    Comparison between dynamic model and simulation model results
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误差则在5%以内。在虚拟样机仿真的初始阶段，由于

杆件的快速运动，导致产生较大的误差。随着着陆过

程中冲击载荷的逐渐衰减，杆件的惯性力及相互作用

力趋向稳定，相应的误差也随之减小并趋于0。总体而

言，通过动力学方程计算得到的结果与虚拟仿真的结

果吻合性较好，从而验证了理论推导的动力学方程的

准确性。

 4    着陆缓冲装置设计参数优化

4FEY −Mg−Ma = 0

以降低着陆过程中飞跃器与着陆缓冲装置在铰接

部位产生的冲击载荷为优化目标，对着陆缓冲装置的

参数优化。根据着陆缓冲装置需能承受15 gm过载的设

计要求，通过式 计算得出飞跃器在

承受最大过载加速度且4条腿同时着陆时，月表作用在

飞跃器着陆腿上的力FEY。但考虑到飞跃器在着陆的过

程中，有可能产生单腿首先触地、其次两个临近腿触

地、剩下一个单腿最终触地的对着陆最为不利的“1-2-1”
着陆模式[22]，因此在图9得到的动力学模型基础上，为

提高该着陆缓冲装置的抗冲击性能，采用带精英策略

的非支配排序遗传算法（NSGA-Ⅱ）进行多目标优

化，其Pareto前沿图如图12所示，数学模型为

F(X) =min{max[FA(X)] ,max[FC(X)] ,−min[H(X)]}

s.t.


5 000 N/m ⩽ k ⩽ 15 000 N/m
200 N · s/m ⩽ c ⩽ 1 000 N · s/m
500 N ⩽ FBC ⩽ 2 500 N

(16)

由图8的几何关系，可以得出

H = −L1 sinθ1+LDEY (17)

其中：FA为铰接A处产生的冲击载荷；FC为铰接C处产

生的冲击载荷；H为飞跃器主体与月表竖直方向的距

离（铰接C与足端E在竖直方向的距离）。
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图 12    优化目标的Pareto前沿图

Fig. 12    Pareto frontier diagram of optimization target
 

通过对得到的Pareto非劣解分析，在H保证飞跃器

主体安全的前提下，选取结构受力最小的解为多目标

优化的最优解，得到缓冲器和摩擦制动器设计参数的

优化结果如表2所示。
  

表 2    设计变量初值与优化结果

Table 2    Initial values and optimization results of
design variables

设计变量 初值 优化结果

k/（N·m–1） 10 000 10 036.7
c/（N·s·m–1） 600 850.8

FBC/N 1 500 518.6
 

为验证优化结果的有效性，对比了优化前后设计

参数在虚拟样机仿真中的响应，结果如图13所示。具

体来说，优化前后铰接处的受力变化显著，初始着陆

时承受的载荷从优化前的2 437 N和3 303 N分别降至

1 400 N和2 142 N，随后迅速上升至整个缓冲过程中的

作用力峰值。尽管优化前后飞跃器在铰接A处的载荷峰
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图 13    优化前后月表飞跃器响应对比

Fig. 13    Comparison of response of lunar surface leaper before and after optimization
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值降低并不显著，但在着陆缓冲机构启动后约0.02 s，
铰接A处的受力显著降低，最终稳定至2 544 N，比优

化前的2 907 N降低了12.49%。此外，优化后飞跃器在

铰接C处产生的载荷峰值减少了270 N，从4 240 N降

至3 970 N，并且在峰值过后，优化后铰接C处的载荷

比优化前有一定程度的降低，最终从4 176 N降至

3 870 N，降低了7.33%。表明优化结果在降低着陆冲

击时产生的结构载荷方面取得了良好的效果。

根据优化后的设计参数进行真实落震虚拟样机仿

真，设定该小型飞跃器的主体质量为100 kg，以1.2 m/s
的初速度垂直触地，在月表重力场的作用下以“1-2-1”
模式着陆，此过程中飞跃器的过载曲线如图14所示。

在优化后的着陆缓冲装置作用下月表飞跃器的加速度

峰值为7.23 m/s2，在多目标优化设计时所考虑的极限

工况之内。
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图 14    优化后月表飞跃器着陆过载曲线

Fig. 14    Landing overload curve of optimized lunar surface leaper
 

 5    结　论

为适应未来月表探测工程对月表飞跃器多点探

测、多次着陆的任务要求，提升月表飞跃器的着陆可

靠性：

1）提出了一种腿式可复用的小型月表飞跃器着陆

缓冲装置，该着陆缓冲装置主要由四连杆机构、摩擦

制动器和复位可控缓冲器等部分组成，能够满足飞跃

器在月表多次着陆的任务需求。

2）设计并搭建了地面落震试验系统，结果表明可

使得试验对象落震的初始姿态稳定可控。原理样机落

震试验结果表明所提出方案可实现预期的着陆缓冲吸

能机理。

3）以降低着陆缓冲过程中关键部位的结构载荷为

优化目标，采用NSGA-Ⅱ算法对摩擦制动器和复位可

控缓冲器的设计参数进行多目标优化，提高了着陆过

程中着陆缓冲装置的抗冲击能力。
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Design and Optimization of Landing Buffer Device for Reusable Small
Lunar Surface Leaper

WANG Longfei1，JIA Shan1,3,4,5,6
，ZHOU Dongqiang1,7

，LIU Shaoyang1
，

YUAN Jiaqi1，CHEN Jinbao2,3,4,5,6

（1. College of Astronautics，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China；2. College of Physics，Nanjing

University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China；3. National Key Laboratory of Aerospace Mechanism，Nanjing 211106，

China；4. Key Laboratory of Mechanism for Deep Space Planet Surface Exploration，Ministry of Industry and Information Technology，Nanjing

211106，China；5. Laboratory for Aerospace Entry，Descent and Landing Technology，Nanjing 211106，China；6. Anhui Aerospace Equipment

Technology Co.，Ltd，Chuzhou 239236 China；7. Beijing Institute of Spacecraft System Engineering，Beijing 100094，China）

Abstract：In order to address the needs of multi-point repeated landing explorations on the lunar surface in the future，a leg-

type reusable small lunar surface leaper was proposed. Firstly，a reusable landing buffer device was designed for the lunar surface

leaper，and the basic configuration and repetitive buffering mechanism of the device were introduced. Secondly，a ground impact

test system was established to verify the rationality of the design scheme at the working mechanism level. Thirdly，the single leg

kinematics model and landing dynamic model of the landing buffer device were established，and the accuracy of the mathematical

models was verified via virtual prototype simulation. Finally，with the optimization objective is of reducing the structural load on

key parts of the landing buffer device during the landing buffer process，non-dominated sorting generic algorithm with elite strategy

was used to optimize the design parameters of the buffer device，and the optimization results were verified by virtual prototype

simulation. The research results indicate that the device’s workflow meets expectations，and the optimized design parameters can

reduce structural loads of key parts during the landing buffer process by 12.49% and 7.33%，respectively. This can provide

reference for the design of future lunar surface leapers.

Keywords：lunar surface leaper；landing gear；dynamic simulation；multi-objective optimization；drop test

Highlights：
●　A leg type reusable small lunar leap device was proposed，and its overall configuration， reset controllable buffer，friction
brake and other mechanisms were designed in detail.
●　A ground drop test system was established to verify the rationality of the design scheme at the working mechanism level.
●　The kinematics model and dynamics model of the single leg of the landing buffer device were established and verified by virtual
prototype simulation.
●　The design parameters of the landing buffer device were optimized，and the structural loads of the key parts of the device during
the landing buffer process were reduced by 12.49% and 7.33%，respectively.
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