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SLM（激光选区熔化）是一种使用激光熔化金属粉

末，逐层成形的增材制造工艺，相比传统工艺，其主要

优势为：可以成形内部复杂结构；一体成形，保证整体

强度；不需要任何工具辅助成形；可以成形变截面结构

以优化结构强度。

SLM 由于不使用任何切削工具进行成形，因此针

对 SLM 的结构设计不受传统工艺的约束，但为了追求

效率，降低成本和成形风险等目的，需要遵循一定的设

计规则。

成形方位（包括零件距基板高度、特征面与成形方

向角度等）决定了支撑区域、支撑用量、成形风险及精

度和结构性能等。Strano 等 [1] 通过算法确定零件成形

所需的最少支撑量，从而来增加后处理效率。Snyder  
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[ 摘要 ]   激光选区熔化（SLM）是一种通过使用激光熔化金属粉末层成形的增材制造工艺，没有传统工艺的设计约

束。但基于 SLM 的结构设计也需遵循一定的设计规则，从而兼顾效率、成本和成形稳定性。本文对轻量化航空铝合

金支架的 SLM 工艺性进行分析，包括成形时间、消耗、后处理难度和稳定性。后结合 SLM 成形特点对原始结构进行

重新设计，研究更复杂结构的机械性能和 SLM 工艺性，得到一个优化结构。优化结构重量减轻 24.5%，工况加权刚

性提升 38.3%，位移量最大减少 32.7%，在缩放系数为 0.5 的条件下，成形时间减少 38.6%，材料用量大幅减少 65.6%，

优化结构没有内部支撑，后处理难度得以降低，整体成形稳定性提升明显。
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等 [2] 则对成形方向对微流道的成形误差和精度进行了

研究。

支撑在 SLM 工艺中与零件同时成形，其主要作用

是将零件固定在基板上，同时由于工艺过程中存在热

应力产生的变形 [3-4]，可起到防止几何形变 [5] 的作用，

此外还能够防止熔池塌陷 [6]，保证成形过程的稳定性。

在零件打印前对其位置摆放进行优化 [7]，有可能减少支

撑的使用，从而减少材料的使用和制造时间及后续去

支撑时间。在使用支撑时，其支撑面会因支撑的存在

而表面质量变差 [8]，因此应尽量减少支撑的使用。

现阶段，由 SLM 成形的大多数结构是由传统工艺

条件下的参数化建模方法构造的，由于不以 SLM 工艺

性为前提进行设计，常会出现成形稳定性差，支撑密度
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形截面为圆形轮廓，见图 3（a）。圆形轮廓在与刮刀接

触时为点接触，可以使刮刀平滑掠过已成形层，同时圆

形轮廓具有几何稳定性，可以抵抗刮刀在成形层上运动

时产生的牵引力。图 3（b）的 U 型轮廓也具有圆形轮

廓的特点，但要注意其摆放方向的要求以抵抗刮刀牵引

力。

此外，其他对成形稳定性有影响，且应尽力避免的

状况为：块状的几何结构不能与基板大面积接触，也不

能产生大面积的分层截面，引起表面变形，甚至使成形

结构与基板分离；尖锐边、角在成形过程中会造成结构

翘曲，与刮刀碰撞，终止成形过程；在分层面积突变处，

会积累大量应力，导致结构断裂。

2  优化设计原理

优化设计的通用数学模型为：
f (X) = f (x1, x2, · · · , xn)

约束条件为：
gi (X) << 0, i = 1, 2, · · · ,m, xL

n << xn << xU
n

式中，X =x1，x2，…，xn 为设计变量；f （X）是目标函数；

gi （X）是不等式约束函数。本文的材料模型使用 SIMP

方法，即变密度法。单元密度被归一化与单元刚性矩阵

直接关联，即 K
—
（ρ）=ρpK，ρ 为惩罚系数，K

—
为惩罚后

单元刚性矩阵，K 为实际材料刚性矩阵。在 OptiStruct 中，

设计变量即为归一化密度 ρ，其上限和下限分别为 0 和

1。

本文采用最小化数学模型，即优化目标为体积最小

化，约束为加权柔度，数学模型为：

Find   X={x1，x2，…，xn}

Min    V=
∑

N
n=1 xnvn

constrains: aCX（X）+bCY（X）+cCZ（X）<<CU

C（X）=
N∑

n=1

(xn)
puT

n k0un

F = KU
X = x1，x2，…，xn，0<< xn <<1

式中，V 为结构体积；xn 为单元设计变量；vn 为单元体积；

大且难去除，最佳成形方位无法匹配零件质量等问题。

本文通过对已有轻量化结构进行结构和工艺性分析，

利用拓扑优化 [9] 和形状优化等手段，结合 SLM 工艺特

征在保证原始性能的条件下进行重新设计，研究原始

模型的轻量化设计潜力和优化结构 SLM 工艺性，并通

过结果对比验证优化结构的可行性。

1  优化设计的 SLM 工艺性原则

在保证成形质量上，为防止表面球状效应和抑制

翘曲变形，悬垂面需要支撑结构进行辅助。图 1 展示

了对悬垂面添加支撑的成形结果。可以看到，支撑使

表面成形质量恶化，且与厚度较小的薄壁结构融合，增

加了后处理难度。因此，自支撑结构设计是 SLM 设计

追求的目标。

在本文中，最大角度为 45°。图 2 展示了如何通

过优化设计，去除支撑实现结构的自支撑。除了通过

改变形状减少支撑的使用量外，还可以通过采用镂空

结构减少支撑使用量甚至是实现自支撑。

在成形稳定性方面，SLM 相关设计指导手册中对提

高可制造性的结构与工艺设计提出了指导性建议。图

3 中为理想状态下刮刀与零件作用方式示意图。由于

刮刀在运动过程中与已成形层接触，在刮刀运动方向上

会产生牵引力，对成形过程造成影响。理想状态下的成

图1  不同厚度成形

Fig.1  Molding of different thickness

图3  刮刀与零件作用示意图

Fig.3  Illustrations of interactions between blade and part

（a）圆形轮廓 （b）U 形轮廓

图2  优化设计

Fig.2  Optimized design 

（a）圆拱优化设计 

（b）内构优化设计 
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工艺性为指导，对整个零件进行分体设计，安装头使用

镂空设计，螺栓连接支架使用复杂曲面设计以尽量优

化支撑使用。图 6（b）为轻量化结构，其由大量不规则

复杂曲面构成，并且存在非对称镂空结构和开孔，整体

结构尽可能满足自支撑形成条件。结构质心由原先的

（1.807，2.211，-0.326）移动到（-3.506，2.876，-3.006），

移动距离为 6mm，与原设计相差不大。

图 7 为比例因子 0.5 优化结构的 SLM 成形工艺图，

由于优化设计考虑减少支撑使用量的要求，取消了加强

板，降低了支撑使用量和成形风险。整体刚性由变截面

结构与三角形构造进行补偿，同时由于变截面设计的存

在，进一步降低支撑使用量。安装面上部由爪状结构组

成，为避免形成过高的支撑，同一侧的爪状分支基本处

un 为单元 n 的位移向量；k0 为单元初始刚度矩阵；F 为

结构整体载荷矩阵；K 为结构整体刚度矩阵；U 为结构

整体位移矩阵； C X（X）、C Y（X）、C Z（X）分别为各工况

下柔度函数；a、b、c 分别为加权系数。

3  原始设计结构分析与 SLM 工艺性分析

图 4（a）为原始支架设计，原始结构符合传统切削

工艺的设计原则，通过加强板对结构进行横向位移约

束，并在侧壁及加强板上均有大小不同的开孔，以最大

程度去除材料，达到轻量化的目的。原始结构最薄处

为 5mm，最厚处为 8mm，材料采用铝合金，体积系数为

1.64，整体最大长度为 470mm。

通过有限元分析进行工况模拟，得到原始设计

的 工 况 下 最 大 位 移 为 0.339mm，一 阶 和 二 阶 特 征 频

率 为 342Hz 和 383Hz，最 大 位 移 分 别 为 0.046mm 和       

0.035mm。

由于要保证安装面的表面质量，因此安装面应尽量

采用自支撑结构，通过优化安装方位，比例因子为 0.5

的零件摆放位置见图 4（b），红色为支撑结构，可以看

到安装面上有大量块状支撑与基板连接，由于加强板的

存在，大量块状支撑与结构内部接触，部分支撑通过安

装面与基板连接，而过高的支撑结构增加了材料用量的

同时也增加了成形风险。原始模型大量的内部支撑会

增加后处理难度，因此在进行设计时应尽量避免形成内

部支撑结构。

4  优化设计与工艺性分析

优化设计要求为在保证刚度的条件下最大程度减

轻重量，缓解应力集中，抑制结构变形，同时提高特征频

率。重新设计根据 SLM 设计原则进行，使用复杂曲面

建模，以获得圆滑分层截面，同时采用分立结构以防止

出现材料块状积累，原截面突变处采用圆角以使截面积

平滑过渡。结构优化的目标函数为体积最小，约束条件

为柔度最小。整个过程使用 OptiStruct[10-11] 软件的变密

度优化法进行原型设计，材料类型为铝合金，之后对原

型设计使用自由型优化进行迭代设计。

有限元模型及工况如图 5 所示。红色三角表示模

拟螺栓固定，箭头表示安装面所受各向质量块在加速

度条件下的载荷，同时整个结构受 Y 向 10 倍重力加速

度。红色箭头表示在 X 方向安装面施加载荷等效静力

1000N，绿色和蓝色箭头分别表示 Y 向和 Z 向被施加载

荷等效静力 1000N。网格绿色部分为非设计域，蓝色部

分为设计域。

拓扑优化结果如图 6（a）所示，最终设计如图 6（b）

所示。优化设计以拓扑优化结果作为参考，并以 SLM

（b） 支撑结构（a） 原始结构

图4  原始支架设计 

Fig.4  Original support design

（b） 工况（a） 设计域

图5  设计域与工况 

Fig.5  Design domain and working conditions

（b） 最终设计结果（a） 优化结果

图6  优化结果与最终设计结果

Fig.6  Optimization result and final design result
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于同一平面，支撑结构上下两端与爪状分支相连接。

安装面部分使用镂空设计以减少重量，同时减少安

装面在基板上的投影面积，以进一步减少支撑使用量。

5  结果与讨论

通过对比图 8 和图 9 各等效工况位移图，优化后 X
轴工况分析结果显示，其安装头变形方向与原设计基本

一致，位移量也相同， Y 轴位移小于原设计。优化后 Z
轴工况结果显示，在工件位移红色部分采用了三角形构

造，并增强了三角形构造与主构造的连接强度，成功抑

制了 Z 轴位移，位移量减少了 32.7%。

通过对比图 10 和图 11 各等效工况应力图，优化后

X 轴工况应力分析结果显示，应力更多集中于螺栓固定

处的爪状结构上，以此限制了爪状结构的位移。优化后

Y 轴工况分析结果显示，镂空区域将原本集中的应力分

布转为分散在整个结构中，同时螺栓连接承受更大应力
图7  优化设计工艺图

Fig.7  Optimized design process diagram

图8  原设计位移云图（受力方向从左至右为：X、Y、Z）
Fig.8  Original design displacement cloud (load direction from left to right: X、Y、Z)

图9  优化设计位移云图（受力方向从左至右：X、Y、Z）
Fig.9  Optimal design displacement cloud (load direction from left to right: X、Y、Z)

图10  原设计应力云图（受力方向从左至右为：X、Y、Z）
Fig.10  Original design stress cloud (load direction from left to right: X、Y、Z)
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以固定零件，其他区域应力情况基本与 X 轴工况下相

同。优化后 Z 轴工况结果显示，整个应力分布与原设计

基本相同，但由于镂空结构，应力在螺栓连接处的应力

分布比较集中，最大应力出现在螺栓连接处。从表 1 中

可以看到，优化结构整体性能有较大提升，除 X 轴工况

性能与原设计性能接近外，其他工况都有较大改善，基

本实现了性能要求。表 1 为优化结构分析数值与对比

（括号内数值）。

图 12 和图 13 分别为不同高度时优化结构与原结

构的分层截面形状图，可以看到优化设计的分层截面形

状相比原设计没有大面积的材料连接区，其截面基本由

不规则圆弧构成，确保在任何成形方向，结构与刮刀都

是点接触。说明设计结构较原设计更适合使用 SLM 成

形。

表 2 为在同样的工艺参数下成形所需材料和时间

的估计值。最终结果显示，优化设计较原设计材料用量

减少 65.6%，成形时间缩短 38.6%，尤其是其支撑用量减

少 74.8%，验证了优化设计的去支撑效果，降低了后处

理难度。表 2 为比例系数 0.5 条件下的结果。

6  结论

（1）优化结构使用变截面及镂空设计，各工况位移

最大减少 32.7%，刚性提高 38.3%，减重 24.3%。结构长

度减小 90mm，宽度增加 30mm，应力集中得到缓解，框

架体积减少 12.2%，提高了空间利用率。

（2）由于优化结构根据 SLM 工艺设计原则进行

设计，在比例因子为 0.5 的条件下，支撑体积大幅减少

74.8%，在同样摆放位置状态下，优化结构材料用量减少

65.6%，成形时间缩短 38.6%。由于在结构内部没有支

撑存在，优化设计也降低了后处理难度。

（3）设计结果表明，对于薄壁支架零件，采用拓扑

优化和 3D 打印相结合的方式进行制造能够得到更轻、

性能更好的结构。

图11  优化设计应力云图（受力方向从左至右：X、Y、Z）
Fig.11  Optimal design stress cloud (load direction from left to right: X、Y、Z)

属性 X 轴 Y 轴 Z 轴 1 阶 2 阶

最大
位移

0.208
（+2.4%）

0.21
（-14.9%）

0.22
（-32.7%）

0.036
（-21.7%）

0.034
（-2.8%）

最大
应力

90
（+52.5%）

91
（+22.9%）

77
（+32.7%）

10
（+47%）

9.8
（+22.5%）

柔度
系数

161
（+8.7%）

183
（-21.7%）

206
（-25.8%）

250
（+35.2%）

142
（-25.6%）

表1  轻量化设计分析结果

设计
零件

体积 /
mm3

支撑
体积 /
mm3

总体积 /
mm3

零件扫
描时间 /

h

支撑
扫描

时间 /h

铺粉
时间 /h

总时间 /
h

原始
设计

20.5 92.0 112.6 25 12 7 44

优化
设计

15.5 23.1 38.7 19 3 5 27

表2  SLM工艺指标

Z=200mmZ=100mm

图12  原结构截面形状图

Fig.12  Cross-sections of the original design

Z=100mmZ=200mm

图13  优化结构截面形状图

Fig.13  Cross-sections of the optimal design
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