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Представлен подход к выполнению мягкой посадки космического аппарата на по-
верхность Луны с помощью жесткого посадочного механизма, оснащенного гибрид-
ной системой амортизации. Проведен анализ применимости такого технического 
решения по сравнению с существующими аналогами. Сформулированы основные си-
стемотехнические требования к конструкции посадочного устройства с гибридной 
системой амортизации. Приведены результаты математического моделирования 
динамики мягкой посадки, выполненного посредством специально разработанного 
программно-алгоритмического обеспечения с учетом вариаций составляющих ско-
ростей касания и угла наклона космического аппарата относительно посадочной 
поверхности. 
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Введение. В настоящее время значительная часть космических 

исследований в России и за рубежом сосредоточена на фундамен-
тальных научных задачах, связанных с изучением небесных тел, 
включая подготовку перспективных миссий по высадке человека на 
поверхность естественного спутника Земли — Луны [1]. Российская 
лунная программа в рамках Федеральной космической программы на 
период до 2035 г. предусматривает реализацию масштабной серии 
миссий по исследованию Луны. Она включает автоматические иссле- 
довательские миссии в рамках программ «Луна-Ресурс» (орбиталь-
ные и посадочные космические аппараты (КА) для дистанционного 
зондирования, картографирования и контактных исследований по-
верхности) и «Луна-Грунт» (миссии по доставке образцов лунного 
реголита и льда на Землю), а также пилотируемые полеты с исполь-
зованием перспективного многоразового КА типа «Орел» массой 
приблизительно от 1,5  104 до 2,0  104 кг, рассчитанного на экипаж из 
четырех человек [2, 3]. 

Что касается зарубежных исследований, то космические агентства 
NASA, ESA, CNSA и др. активно разрабатывают свои программы по 
возвращению человека на Луну и созданию благополучных условий 
для длительного присутствия на ее поверхности. Например, программа 
NASA Artemis предполагает высадку космонавтов на Луну с целью 
создания обитаемой базы, которая будет служить платформой для 
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проведения расширенных научных исследований, включающих изу-
чение минералогического состава реголита, исследования в области 
материаловедения, поиск биосигнатур и оценку потенциальной обитае-
мости лунной среды в рамках астробиологии, а также разработку тех-
нологий жизнеобеспечения и систем регенерации ресурсов в условиях 
пониженной гравитации и повышенного радиационного фона [4]. 
В рамках данной программы планируется использовать перспектив-
ный частично многоразовый КА типа «Орион» массой от 2,0  104 
до 2,6  104 кг в зависимости от выбранной конфигурации, запускаемый 
с помощью ракеты-носителя сверхтяжелого класса типа SLS [5]. Для 
обеих инициатив одним из наиболее критических вопросов является 
обеспечение мягкой посадки таких тяжелых КА, поскольку этот ас-
пект еще остается малоизученным ввиду отсутствия «современного» 
практического опыта в данной области. Особую сложность представ-
ляет заключительный этап спуска — контакт аппарата с поверхно-
стью, скольжение по грунту и полное успокоение конструкции. 

Анализ предшествующих лунных миссий демонстрирует зна-
чительный разброс значений скорости касания аппаратов с поверхно-
стью Луны. Например, КА типов «Луна-9» и «Луна-13», реализующие 
схему неориентируемой посадки, осуществляли прилунение со скоро-
стью, превышающей 6,0 м/с, что обусловливало необходимость соблю-
дения дополнительных мер, направленных на обеспечение целостности 
конструкции КА [6]. В то же время КА с ориентируемой посадкой, 
в том числе таких типов, как «Луна-16» и «Луна-17», «Сервейер-1» 
и «Сервейер-3», характеризовались меньшими значениями скоростей 
касания: по вертикальной составляющей — в диапазоне 0,5…4,0 м/с, 
по горизонтальной — до 0,5 м/с, при максимальном угле наклона 
к поверхности, равном 19,0° [6, 7]. В случае китайских КА типов 
«Чанъэ-4» и «Чанъэ-5» с посадочным аппаратом массой 1,2  103 кг 
удалось снизить вертикальные и горизонтальные составляющие ско-
рости до диапазона 0,5 ... 1,0 м/с благодаря применению интегриро-
ванных алгоритмов управления посадкой, обрабатывающих данные 
от лидаров и стереокамер в контуре управления [8]. Для пилотируе-
мых миссий требования к надежности конструкции предъявляются 
на существенно более высоком уровне: в частности, для серии пило-
тируемых КА типа «Аполлон» вертикальная составляющая скорости 
при посадке была примерно 1,0 м/с, горизонтальная — 0,8 м/с, при 
этом угол наклона аппарата к поверхности не превышал 12,0° [9, 10]. 

Указанные значения скоростей касания поверхности, особенно их 
вертикальных составляющих, принципиально исключают возмож-
ность многоразового применения КА для осуществления перемеще-
ний между разными точками поверхности небесного тела, в отличие 
от задач, предусматриваемых в рамках перспективных программ 
исследования Луны. Основной причиной этого является высокий 
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расход топлива в системах двигателей коррекции, которые обеспечи-
вают снижение вертикальных и горизонтальных перегрузок в момент 
контакта с поверхностью и удержание заданного угла наклона КА 
к поверхности для предотвращения опрокидывания. Кроме того,  
даже при успешном прилунении в рамках рассмотренных схем по-
садки на посадочное устройство и корпус аппарата передаются оста-
точные механические напряжения и локальные деформации, возни-
кающие в результате перераспределения ударных нагрузок в узлах 
крепления систем амортизации. Это свидетельствует о необходимости 
разработки и внедрения инновационных конструктивных решений, 
направленных на совершенствование условий их эксплуатации [11]. 

Системы амортизации классифицируют по типу используемых  
в них энергопоглощающих элементов, среди которых выделяют кон-
струкции на основе пенопластов, сотовых наполнителей, краш-
конструкций и жестких элементов (стержней, лент, тонкостенных обо-
лочек и пр.). Пенопласты и сотовые наполнители, как правило, инте-
грируются в корпус КА при отсутствии отдельного посадочного 
устройства, при этом пенопласты нередко выполняют двойную функ-
цию, одновременно выступая в роли теплозащитного слоя. Жесткие 
элементы преимущественно входят в состав посадочного устройства, 
обеспечивая высокую прочность и жесткость конструкции при неста-
ционарных динамических нагрузках, тогда как краш-конструкции  
обладают универсальной применимостью, и их можно использовать 
как в корпусе КА, так и в составе посадочного устройства [12]. Оценка 
применимости названных энергопоглотитетей в зависимости от 
предъявляемых ограничений [13–15] представлена в табл. 1.  

Таблица 1 

Оценка применимости разных энергопоглотителей 

Тип  
материала 

Преимущества Недостатки 
Сценарии  
применения 

Пенопласты Относительно низкие 
массогабаритные по-
казатели, низкая стои-
мость производства 

Ограниченная прочность 
на сжатие, необратимая 
деформация (одноразовое 
применение) 

Легкие поса-
дочные модули, 
теплозащита 
при посадке 

Сотовые 
наполнители 

Возможность произ-
водства под конкрет-
ные нагрузки, высокая 
прочность на сжатие 

Слабая работа при боко-
вых нагрузках, ограни-
ченная энергоемкость на 
единицу объема 

Посадочные 
опоры космиче-
ских аппаратов, 
виброизоляция 
оборудования 

Жесткие эле-
менты 

Многоразовость и дол-
говечность при пра-
вильном подборе ма-
териала, способность 
выдерживать высокие 
ударные нагрузки 

Высокие массогабаритные 
показатели по сравнению 
с аналогами, возможная 
потребность в замене энер-
гопоглощающих модулей 

Тяжелые поса-
дочные модули, 
Системы ава-
рийной посадки 
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Анализ приведенных в таблице данных подтверждает тенденцию 
к возрастанию актуальности разработки новых и модернизации су-
ществующих методов поглощения ударной энергии, возникающей в 
процессе посадки КА. 

Цель работы — математическое моделирование динамики мягкой 
посадки тяжеловесного пилотируемого КА на поверхность Луны  
с использованием гибридной системы амортизации, включающей 
инновационные конструктивные решения, обеспечивающие возмож-
ность многократного применения амортизирующих элементов без их 
последующей замены в межполетный период. 

Постановка задачи и предъявляемые требования. Современные 
условия посадки на поверхность Луны характеризуются повышен- 
ной сложностью рельефа и неоднородностью физико-механических 
свойств поверхностного слоя — реголита. В данных условиях тради-
ционные системы амортизации, разработанные преимущественно для 
автоматических (беспилотных) миссий, демонстрируют недостаточ-
ную функциональную эффективность, поскольку не обеспечивают га-
рантированный уровень снижения ударного воздействия при отклоне-
ниях основных параметров посадки, в частности, при вариациях 
вертикальной и горизонтальной составляющих скорости касания, 
а также при локальных углах наклона поверхности, выходящих за 
рамки проектных значений. Кроме того, системы амортизации под-
вержены ускоренной деградации вследствие комплексного воздей-
ствия агрессивных факторов лунной среды, например, влияния мелко-
дисперсной лунной пыли (с частицами размером около 2,0  10–5 м), 
способного вызывать заклинивание подвижных элементов, а также 
экстремальных температурных градиентов в диапазоне от  –196 °C 
до +125 °C в условиях вакуума с давлением менее 1,33  10–4 Па [6, 16].  

Системные требования к посадочным устройствам включают 
комплекс функциональных и технологических ограничений, необхо-
димых для надежной работы в специфических условиях лунной сре-
ды, причем к основным из них относятся следующие [6, 16]: 

устойчивость при вертикальной посадке — система должна  
эффективно поглощать энергию вертикального удара при скорости 
касания 0,5...1,0 м/с, обеспечивая перегрузки, которые не превышают 
3,0...4,0 g, допустимые для пилотируемых миссий; 

устойчивость при наклонной посадке — устройство должно вы-
держивать нагрузки при отклонении от вертикали 5,0°...20,0°, 
предотвращая опрокидывание КА; 

адаптация к неровностям рельефа — устройство должно ком-
пенсировать локальные неровности поверхности с перепадами высот 
до 0,5 м, обеспечивая устойчивое положение КА после завершения 
посадки; 
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боковая устойчивость — конструкция должна минимизировать 
вероятность бокового смещения (скольжения или разворота) аппарата 
при наличии горизонтальной составляющей скорости касания не бо-
лее 1,0 м/с, предотвращая неуправляемое перемещение по поверхно-
сти после касания; 

обеспеченность тягой для повторного перемещения — устрой-
ство должно предусматривать интеграцию двигателей коррекции 
с минимальной тягой не более 2,5  103 Н на каждую опору, что обес-
печивает минимальный расход топлива для последующего управляе-
мого подъема аппарата с целью коррекции его положения или пере-
мещения на новое место. 

В связи с этим представляется методически обоснованным про-
ведение проектно-конструкторского анализа различных конфигура-
ций посадочного устройства, рассчитанного на размещение жилого 
модуля в качестве полезной нагрузки, с интеграцией гибридных си-
стем амортизации при минимизации эксплуатационных затрат. 

Методико-аналитический подход к решению поставленной 
задачи. Многообразие функциональных задач, возлагаемых на систе-
мы амортизации в составе посадочного устройства как пилотируемых, 
так и автоматических КА, обусловливает необходимость применения 
разных исполнительных элементов, каждый из которых входит в со-
став конкретной системы амортизации и реализует строго определен-
ный набор функциональных операций. 

Общий вид перспективного лунного КА, оснащенного посадоч-
ным устройством, на опорах которого установлена предложенная  
в рамках данной работы гибридная система амортизации, представ-
лен на рис. 1. 

 

Рис. 1. Общий вид перспективного лунного космического аппарата: 
1 — возвращаемая ступень; 2 — двигатели коррекции; 3 — нижняя ступень;  
4 — посадочное устройство; 5 — маршевый двигатель; 6 — топливные баки 
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Предложенная гибридная система амортизации сочетает упругий 
элемент в виде пружины из стали марки 60С2А и пневматическую ка-
меру. При посадочном ударе энергия передается через шток на крыш-
ку, которая сжимает пружину. По достижении предельной деформа-
ции крышка упирается в ограничитель хода, после чего в работу 
включается пневматическая камера: в ней сжимается газ (азот), преоб-
разующий механическую энергию в тепловую и рассеивающий оста-
точную энергию удара. Для свободного хода элементов в корпусе вы-
полнены пазы, а направляющие предотвращают кручение штока 
и повышают точность его движения. Успокоение пружины в вакууме 
обеспечивают тарельчатые пружины, изготовленные в соответствии  
с [17], которые накапливают энергию деформации за счет изгибающих 
и мембранных напряжений. 

Калибровка пружины осуществляется с помощью втулки и сто-
порной гайки, а все резьбовые соединения стопорятся клеем. Кон-
струкция также защищена матами экранно-вакуумной термоизоляции. 
Во избежание холодной сварки подвижных элементов применяются 
разнородные материалы, не свариваемые друг с другом, а также спе-
циальное твердосмазочное покрытие на основе дисульфида молибдена 
типа «ВНИИ НП-230» [18]. Таким образом, комбинированное дефор-
мирование упругого элемента и сжатие газа обеспечивает поэтапное 
поглощение энергии удара, распределение нагрузки и стабилизацию 
аппарата при контакте с поверхностью, что наглядно представлено на 
рис. 2 в виде диаграммы деформации пружины и реакции опоры  
в процессе посадки. 

 

Рис. 2. Кинематическая схема реакции опоры в процессе посадки: 
Ni — нормальная сила i-й опоры, Н; δi — деформация системы амортизации  

i-й опоры, м; ω — угловая скорость аппарата, рад/с 
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При необходимости дальнейшее успокоение аппарата может 
быть осуществлено за счет включения двигателей коррекции типа 
ДОК-50 [19], работающих на гидразине, которые создают прижим-
ную силу, исключающую отскок аппарата от поверхности и обеспе-
чивающую его окончательную стабилизацию после завершения  
основного этапа посадки. 

При математическом моделировании динамики мягкой посадки 
КА в рамках общего случая пространственного движения были при-
няты следующие основные допущения: 

– КА рассматривается как абсолютно жесткое тело без учета воз-
можных деформаций корпуса и иных конструктивных элементов; 

– предполагается реализация определенного режима посадки, при 
котором первоначально поверхности Луны касается одна опора,  
а впоследствии — и каждая из остальных; 

– игнорируются отдельные внешние факторы, включая микроме-
теоритные удары, влияние слабого лунного магнитного поля, косми-
ческой пыли и ионизированного излучения; 

– исследование движения КА осуществляется в двух системах 
координат: подвижной (Сx1x2x3), жестко связанной с ним (с ориента-
цией по главным центральным осям инерции аппарата), и неподвиж-
ной (OXYZ), связанной с осью поверхности Луны (при этом оси OX  
и OZ лежат в плоскости поверхности посадки, причем ось OX совпа-
дает с направлением максимального наклона поверхности, а ось OY 
ориентирована по направлению местной нормали) [6, 20]. 

С учетом перечисленных допущений система дифференциальных 
уравнений, описывающая движение КА в момент контакта с поверх-
ностью, может быть представлена в следующем виде: 

– уравнения поступательного движения центра масс КА в непо-
движной системе координат: 

   

 

КА , КА л
10 0

КА ,
10

КА КА л ,
10 0

sin sin 0;

0;

cos cos 0,








     



  


        


 



 

t tn
x

i f ix
i

t n
y

f iy
i

t t n
z

i f iz i
i

dV
m N F dt m g dt

dt

dV
m F dt

dt

dV
m m g dt N F Т dt

dt

    (1) 

где mКА — масса КА, кг; Vx, Vy, Vz — линейные скорости центра масс 
вдоль осей OX, OY, OZ соответственно, м/с; t — продолжительность 
процесса касания, с; Ni — нормальная сила i-й опоры, Н; Ff,ix, Ff,iy,  
Ff,iz — проекции силы трения i-й опоры Ff,i вдоль соответствующих 
осей, Н; Ti — вертикальная тяга двигателя коррекции в направлении 
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i-й опоры, Н; i = 1, …, n; n — число опор посадочного устройства;  
gл — ускорение свободного падения на поверхности Луны: gл =  
= 1,625 м/с2; α — угол наклона аппарата к поверхности, град; 

– уравнения вращательного движения КА в подвижной системе 
координат: 
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где J1, J2, J3 — главные моменты инерции аппарата вдоль осей x1, x2  
и x3, соответственно, кг  м2; ω1, ω2, ω3 — угловые скорости аппарата 
вдоль осей x1, x2 и x3, соответственно, град/с; xAi, yAi, zAi — проекции 
радиуса-вектора точки крепления i-й опоры rAi вдоль осей OX, OY  
и OZ соответственно, м; индексами 1, 2, 3 обозначены проекции на 
главные центральные оси инерции аппарата: x1 — продольная ось 
(совпадает с продольной осью симметрии аппарата); x2, x3 — попе-
речные оси (перпендикулярны x1 и взаимно ортогональны); 

– кинематические уравнения связи угловых скоростей и углов 
Эйлера: 
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где ϑ, γ, ψ — углы тангажа, крена и рыскания соответственно, град; 
– кинематические уравнения точек касания для i-й опоры: 
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где VAi,x — горизонтальная составляющая скорости в направлении 
предполагаемого касания i-й опоры, м/с; VAi,y — горизонтальная со-
ставляющая скорости перпендикулярно направлению касания i-й опо-
ры, м/с; VAi,z — вертикальная составляющая скорости касания i-й опоры 
вдоль нормали к поверхности, м/с; 

– модель контакта i-й опоры с поверхностью: 

, если >0 ;

0, если 0 ,
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          (6) 

где ki — жесткость системы амортизации i-й опоры, Н/м, ik  

 
2 0

0 0 2
0 0

;
 i

V
P A

V A
 P0 — начальное давление газа в камере, Па;  

А0 — площадь поперечного сечения поршня, м2; V0 — начальный 
объем камеры, Па; ci — коэффициент демпфирования i-й опоры; μ — 
приведенный коэффициент трения в момент касания; AiV  — гори-

зонтальная составляющая вектора скорости касания VAi.  
Верхние части соотношений (5) и (6) справедливы при условии 

VAi,z < 0 (что соответствует приближению опоры к поверхности),  
тогда как нижние части выполняются при одновременном соблюде-
нии условий VAi,z ≥ 0 и Ni > 0 (что характеризует касание опоры на 
поверхность). 

Результаты математического моделирования динамики мягкой 
посадки разных конфигураций КА, проведенного с использованием 
специально разработанного программно-алгоритмического обеспече-
ния, представлены на рис. 3 и 4. При выполнении моделирования 
приняты следующие общие массово-инерционные и кинематические 
характеристики движения КА: 

mКА = 1,9  104 кг; J1 = 1,3  103 кг  м2; J2 = 1,0  103 кг  м2;  
J3 = 1,5  103 кг  м2; ϑ = 5,0°; γ = ψ =2,5°; ki = 1,0  107 Н/м. 

На основании анализа зависимостей, представленных на рис. 3, 
установлено, что при заданных значениях горизонтальной составляю-
щей скорости касания аппарата о поверхность наблюдается резкое сни-
жение вертикальных составляющих по мере увеличения числа опор по-
садочного устройства. 
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Рис. 3. Зависимость вертикальной составляющей скорости касания  
от горизонтальной при разных конфигурациях посадочного устройства: 

а — с четырьмя опорами; б — с пятью опорами; в — с шестью опорами; 1 — α = 5,0°; 2 — 
α = 10,0°; 3 — α = 15,0°; 4 — α = 20,0°;  — «Аполлон-12» (α ≈ 4,8°) [9, 10];  — «Аполлон-14»  

(α ≈ 7,1°) [9, 10];  — «Аполлон-17» (α ≈ 5,9°) [9, 10] 
 

 

Рис. 4. Зависимость вертикальной (а) и горизонтальной (б) составляющей  
перегрузки от продолжительности процесса касания: 

1 — α = 5,0°; 2 — α = 10,0°; 3 — α = 15,0°; 4 — α = 20,0° 
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При этом для четырехопорной конструкции, в отличие от пяти- 
и шестиопорных вариантов, влияние угла наклона аппарата к по-
верхности остается минимально выраженным, что подтверждается 
достаточно равномерным распределением ударных нагрузок. Данное 
явление обусловлено меньшим числом точек контакта с поверхно-
стью в соответствующих режимах посадки. В пяти- и шестиопорных 
конструкциях отмечаются дополнительные резонансные пики, присут-
ствующие независимо от угла наклона; их возникновение связано 
с появлением дополнительных тонов колебаний, обусловленных увели-
чением числа упругих элементов в конструкции. Таким образом, при 
использовании четырехопорной схемы вертикальные составляющие 
скорости касания сохраняются в пределах установленных допустимых 
значений, что подтверждается результатами сравнения с эмпирически-
ми данными миссий «Аполлон-12», «Аполлон-14» и «Аполлон-17» [9, 
10], где соответствующие показатели превышали значения, достигае-
мые при применении предложенной гибридной системы амортиза-
ции, приблизительно на 25,0 %. В анализ не включены данные мис-
сий «Аполлон-15» и «Аполлон-16», в ходе которых зафиксированы 
существенно более высокие значения вертикальных составляющих 
скорости (2,05 м/с и 1,71 м/с соответственно) при углах наклона 11,0° 
и 2,5°, что обусловлено короблением сопла двигателя спуска, вызван-
ного повышенным давлением в камере сгорания в непосредственной 
близости от поверхности Луны, а также возрастанием интенсивности 
пылеобразования в приповерхностном слое непосредственно перед ка-
санием поверхности [9, 10]. Кроме того, практически полное отсут-
ствие резонансных пиков позволяет снизить потребность в применении 
двигателей коррекции, что делает четырехопорную конструкцию 
рациональным решением для дальнейших исследований по определе-
нию вертикальных и горизонтальных составляющих перегрузки, воз-
никающих в процессе посадки. 

Анализ зависимостей, представленных на рис. 4, показывает, что, 
как и ожидалось, при увеличении угла наклона аппарата относитель-
но поверхности наблюдаются более высокие значения как вертикаль-
ных, так и горизонтальных составляющих перегрузки, что обуслов-
лено резким изменением проекций действующих сил. Возникновение 
резонансных пиков вертикальных составляющих перегрузки в момен-
ты времени, близкие к 0,2 с и 0,6 с, может быть объяснено моменталь-
ным включением двигателей коррекции для стабилизации аппарата, 
а их последующее снижение — работой систем амортизации. При этом 
влияние работы двигателей коррекции на горизонтальные составляю-
щие перегрузки в течение процесса касания является весьма незна-
чительным. Следует отметить, что в ходе касания максимальные зна-
чения перегрузок остаются в пределах допустимых уровней при углах 
наклона до 15,0°, однако при угле 20,0° возникает необходимость  



А. Туфан, М.И. Пятыго, В.Ю. Ермаков, Н.А. Пласкеев 

12                                            Инженерный журнал: наука и инновации   # 7·2026 

соблюдения дополнительных мер для повышения безопасности эки-
пажа и технического оборудования, например, включение допол-
нительных систем амортизации и, следовательно, увеличение количе-
ства опор. 

Заключение. Разработана и исследована гибридная система амор-
тизации для обеспечения мягкой посадки перспективного тяжеловес-
ного лунного космического аппарата, основанная на применении 
пневматического эффекта в комбинации с пружиной повышенной 
энергопоглощающей способности. В результате математического мо-
делирования динамики мягкой посадки, реализованного специальным 
программно-алгоритмическим обеспечением на основе разработанной 
математической модели, выявлено существенное влияние количества 
опорных элементов конструкции посадочного устройства на верти-
кальные и горизонтальные составляющие скорости касания поверхно-
сти Луны при варьировании угла наклона посадочной траектории. При 
этом установлено, что избыточное увеличение числа опорных элемен-
тов приводит к ухудшению динамической устойчивости космического 
аппарата в момент контакта с поверхностью. Сравнительный анализ 
результатов моделирования показал значительное повышение эффек-
тивности предложенной конструкции относительно аналога, использо-
ванного в рамках лунных миссий программы «Аполлон», что количе-
ственно подтверждено равномерным уменьшением пиковых значений 
перегрузок, воздействующих на конструкцию аппарата. Таким обра-
зом, разработанная гибридная система амортизации доказала свою 
эффективность для применения в перспективных лунных миссиях 
с участием тяжеловесных космических аппаратов, а также она создает 
методологическую основу для последующих исследований, направ-
ленных на экспериментальную верификацию математической модели 
и рационализацию конструктивных параметров системы с учетом 
реальных физико-механических характеристик лунного реголита. 

 
Работа выполнена при финансовой поддержке Министерства науки 
и высшего образования Российской Федерации в рамках проекта по 
базовой части государственного задания (проект FSFF-2025-0001) 
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