
 

 

 
 
 

 
 

 

Final report on aircraft accident 
 

 

 

 

 

 

 

Case no.:      25‐024F003 

Date:        May 26th, 2025 

Location:      Suðurlandsvegur, Route 1, near Heiðmörk 

Description:   Engine failure and emergency landing on a road 

 

 

 
 

 

 

Investigation per Icelandic Law on Transportation Accident Investigation, No. 18/2013 shall solely be used 

to determine  the  cause(s) and contributing  factor(s)  for  transportation accidents and  incidents, but not 

determine or divide blame or responsibility, to prevent further occurrences of similar cause(s). This report 

shall not be used as evidence in court. 
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1. FACTUAL INFORMATION 

Location and time   

Location:  Suðurlandsvegur, on Route 1, near Heiðmörk in Iceland at 

64°05'6.71"N and 021°41'2.38"W 

Date:  May 26th, 2025 

Time1:  23:09 

 

Aircraft   

Type:  Piper PA‐24 Comanche 

Register:  N5611P 

Year of manufacture:  1959 

Serial number:  24‐679 

CoA:  Valid 

Engine:  180 hp Lycoming Model O‐360‐A1D, S/N L‐6522‐36 

 

Other information   

Type of flight:  Ferry flight 

Persons on board:  One pilot and one dog 

Injury:  None 

Damage:  Catastrophic engine  failure during  flight. Right wing and 

right flaps were severely damaged during the emergency 

landing, as well as a road sign and minor damage to a road 

guardrail.  During  transport  from  site,  right  horizontal 

stabilizer and left flap were damaged. 

Short description:  Engine failure and emergency landing on a road 

 

Pilot   

Certificate:  Commercial Pilot license issued by the FAA 

Ratings:  Single Engine Land 

Instrument Airplane 

Medical Certificate:  Class 2, valid 

Experience:  Total flight hours:  770 hours 

Total flight hours on type:  162.5 hours 

Last 90 days on type:  43.2 hours 

Last 24 hours on type:  7.4 hours 
 

 
1 All times in the report are UTC, unless otherwise stated. 
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The aircraft was being ferry flown from the United States to the United Kingdom, with 

multiple stops for rest and refueling on the way. On board was the pilot along with his 

dog. 

 

At 22:54 in the evening of May 26th, aircraft N5611P took off from Reykjavik Airport (BIRK) 

after fully refueling to 56 USG of Avgas 100LL, for a flight to Wick (EGPC)  in the United 

Kingdom. The weather was good, late in the evening but in daylight conditions due to the 

time of year, good visibility, with VMC conditions. 

 

During climb out the propeller was turning at 2700 RPM, with 28  inch engine manifold 

pressure, and all the parameters were in the green. According to the pilot there was no 

unusual sound or vibration coming from the aircraft nor the engine during the climb, but 

the pilot was wearing a noise cancellation headset.  

 

At 23:05, located about 1.6 NM southwest of RWY 13 at Sandskeið airfield (BISS), while 

climbing  through 5300  feet  altitude,  the engine  failed,  the propeller  stopped  and  the 

windshield  became  hard  to  see  through,  due  to  oil  spillage.  The  pilot  contacted  ATC 

(Reykjavik Approach), advised of the engine failure and declared an emergency (MAYDAY‐

MAYDAY‐MAYDAY). The pilot advised that he was turning northbound in VMC towards a 

road (Route 1) with 52.9 USG of 

fuel.  The  pilot  set  the  aircraft 

for optimal glide  speed  (white 

arc  for  flaps),  which  was  105 

mph. See Figure 1. 

 

 
 
 

Figure 1: Aircraft location when pilot contacted ATC at 23:05 

 

At 23:06, the pilot did not notice the RWY of Sandskeið (BISS) airfield2 as he passed over 

it  at  an  altitude of 4100  feet  gliding  towards  the west  and  concentrated on  finding  a 

 
2 Located at an altitude of 600 feet above MSL. 



   
 

 

 
 
 

3

landing spot on the road (Route 1). ATC did not inform the pilot of Sandskeið airfield, which 

was the closest airfield to the airplane when the engine failure occurred. 

 

At 23:07, when the aircraft was gliding at 3800 feet altitude, towards the west along Route 

1, ATC contacted the pilot and advised that he had the airport (Reykjavik Airport, BIRK) at 

his 12 o´clock 8 miles out and inquired if he could glide in. The pilot advised he would not 

make it back to the airport (BIRK) and that he was planning to land on the road (Route 1) 

as he was unsure of the ground under a field next to the road and there seemed to be 

little traffic on the road.  

 

At 23:08 the pilot glided the aircraft towards the west along a straight section of Route 1, 

while losing altitude (1500‐2500 feet) to maintain speed. The pilot made a final decision 

to land on this straight section of the road towards the east (against the wind) to limit the 

landing speed. 

 

At 23:09 the pilot turned the aircraft 180°, lowered the landing gear and the flaps in 2‐3 

stages, keeping in mind the traffic on the road where there were cars with their headlights 

on  about  2  miles  apart,  and 

landed  on  the  road  towards 

the  east.  During  the  landing 

roll the right wing hit a traffic 

sign and  then  scraped on  top 

of a road guardrail. The aircraft 

came  to  a  stop  after  passing 

the  guardrail  next  to  a  large 

yellow road sign (Figure 2).  

 

Figure 2: Aircraft on Route 1 after the landing when SIA‐Iceland arrived 

 

The pilot put the parking brake on and then exited the aircraft along with his dog before 

the next set of cars came towards the airplane.  
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A few cars stopped next to the airplane and assisted the pilot in moving the aircraft, so it 

no  longer fully blocked the road, after which the pilot re‐applied the parking brake and 

waited for emergency services. 

 

Inspection of  the aircraft on  site  revealed  that  the engine had  incurred a catastrophic 

failure (Figure 3) and the right wing was severely damaged (Figure 4). 

 

 
Figure 3: Engine damage 
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Figure 4: Part of the right wing damage 

 
 

Neither the pilot nor his dog suffered any injuries. However, the extent of damage to the 

aircraft caused the event to be classified as aircraft accident. 
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2. ANALYSIS AND CONCLUSION 

The cause of the emergency landing was the catastrophic engine failure. Due to this SIA‐

Iceland investigated the aircraft maintenance and engine history. 

 

The TACH time at the time of the accident was 4799.9 hours. The last aircraft, engine and 

propeller maintenance was an annual inspection in accordance with FAR 43 Appendix D 

and the Piper Maintenance Manual, conducted at TACH hours 4761.5, on May 1st 2025, 

during which an extensive engine rebuild had been conducted (see Figure 5 ‐ Figure 7). 

Therefore,  the  aircraft  engine  had  been  operated3  38.4  hours  since  the  last  engine 

overhaul and the last annual inspection, which were completed together. 

 

 

Figure 5: Last airframe maintenance release 

 
3 Above 1300 RPM. 
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Figure 6: Last engine maintenance release 

 

 

Figure 7: Last propeller maintenance release 
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Prior to that, the second  last aircraft, engine and propeller maintenance was an annual 

inspection in accordance with FAR 43 Appendix D and the PA24 Service Manual that had 

been conducted on August 7th 2021 at TACH hours 4720.60, or 40.9 hours earlier. 

 

Investigation into why no annual inspections had been conducted during the years 2022‐

2024, revealed that the engine had been removed from the aircraft and sent for inspection 

and rebuild, which required multiple parts to be replaced and others to be reworked (see 

Figure 6), which was not  finished until  the engine rebuild  in 2025. This  included repair 

work to the crankcase between November 2022 and March 2023. 

 

SIA‐Iceland removed the engine from the aircraft and sent it to the engine manufacturer, 

where  a  teardown  inspection  of  the  engine  was  performed.  The  engine  teardown 

inspection was attended by the SIA‐Iceland Investigator‐In‐Charge. 

 

A complete engine teardown was performed. 

 

Engine external examination 

 The R/H crankcase was  fractured  in  the center  from  the perimeter bolts  to  the 

cylinders #1 and #3 hold down studs 

 Hand pressure was applied to the crankshaft flange, the crankshaft could not be 

rotated 

 The #1 and #2 cylinders were removed, and hand pressure was reapplied to the 

crankshaft flange 

 The crankshaft could then be rotated to a full 360 degrees multiple times 

 Thumb compression and suction and normal valve train movement were observed 

on cylinders #3 and #4 

 Cylinders #3 and #4 were subsequently removed from the engine 
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Figure 8: Crankcase had incurred a catastrophic failure 
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Connecting rods 

Break‐away torque checks were performed on the connecting rod attaching hardware. 

 

 

 The #1 connecting rod was bent forward along the I‐beam adjacent to the small 

end and had gouges and abrasions across the connecting rod 

 The  #2  connecting  rod  was  fractured  at  the  big  end,  separating  it  from  the 

crankshaft 

 The #2 connecting rod cap was fragmented and the two connecting rod bolts were 

fractured in half 

 

 

Figure 9: Connecting rods 
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Accessory housing and oil sump 

 The accessory housing and the oil sump were removed from the engine 

 Oil was present in the sump; a significant amount of metal debris was observed in 

the oil sump 

 The oil pump remained attached to the accessory housing, it was safety‐wired, and 

the drive rotated with finger force 

 The oil pump was removed; metal particles were in the oil pump body and on the 

oil pump impellers and circular scoring was present on the oil pump body 

 

 

Figure 10: Oil sump 
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Figure 11: Accessory case and oil pump 
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Cylinders 

 The four cylinders were laid out on the inspection table 

 The #1 piston remained lodged in the cylinder and was not removed 

 The #1 piston skirt and piston pin bore were fragmented and gouged 

 Pistons  #2,  #3,  and  #4 were  removed,  had  normal  combustion  deposits  and  a 

visible fuel air charge swirl pattern on the face 

 No  broken  compression  or  oil  control  rings were  observed,  the  skirts  all  had 

vertical scoring, and the #2 piston skirt was partially fragmented 

 The faces of the intake and exhaust valves appeared normal for cylinders #2, #3, 

and #4 

 Cylinder #1’s  combustion dome and valve  faces were not observed due  to  the 

piston being lodged at the top of the cylinder barrel 

 Cylinder #1’s barrel was gouged and  scored,  the  cylinder  skirt was dented and 

gouged 

 Cylinder #2’s barrel had vertical  scoring  in  it,  the cylinder  skirt had gouges and 

dents, and on the lower center portion of the skirt, there was a dent equal in width 

to the width of the connecting rod I‐beam 

 Vertical scratches were visible on the cylinder bores of cylinders #3 and #4 but they 

were otherwise unremarkable 

 

 

Figure 12: Cylinders 
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Crankshaft 

 The crankshaft and camshaft were removed from the crankcase 

 The crankshaft’s #2 connecting rod journal was darkened and black consistent 

with a high heat and insufficient lubrication event, the journal also had gouges, 

scoring and scratches on it 

 The #2 connecting rod bearing was destroyed 

 All four main crankshaft journals, the #1, #3, and #4 connecting rod journals, and 

their respective main and connecting rod bearings had scoring consistent with 

metal contamination 

 The crankshaft gear was secure, and the alignment dowel pin was not sheared 

 

 

Figure 13: Crankshaft 
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Figure 14: Crankshaft’s #2 connecting rod journal had indication of heat damage 

 

Camshaft 

 The camshaft remained in one piece but was bent, there were several strike 

marks and gouges along the length of the shaft, no pitted, worn, or spalled lobes 

were observed 

 The camshaft gear was in one piece, and the tach drive adapter remained 

installed 

 

 
Figure 15: Camshaft   
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Crankcase 

 The crankcase was fragmented 

 The oil passages in the crankcase were inspected, using a wire to see if they were 

clear 

 The #3 main journal oil passage was found filled in with material, underneath the 

bearing 

 There was additional material build‐up around the #3 main oil passage as well as 

two distinct grinding wheel marks adjacent to the weld location 

 

 
Figure 16: Crankcase was fragmented 
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Figure 17: Oil passage found blocked 
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Figure 18: Oil passage blocked under #3 main (center) crankshaft bearing 

 
A borescope was used to examine the other side of the #3 main bearing oil passage, which 

was opened due to the crankcase being fragmented. This revealed puddled aluminum on 

the backside of  the #3 bearing  saddle,  consistent with  left over material  from  a weld 

repair. 
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Figure 19: Blockage verified by a borescope 

 

Oil  travels  from  the main oil passage  that  runs down  the  top of  the  crankcase, down 

through  the main bearing passage, and  then  through  the crankshaft oil passage to  the 

connecting rod journal.  

 

Review of the manufacturer’s drawing for the engine crankcase4, clearly identifies a drilled 

oil passage at the #3 main (center) crankshaft bearing. When the crankcase is originally 

manufactured,  the oil passage  is drilled  from  the bearing  saddle  side,  as  it’s  the only 

available location for the drilling process. 

 

Review of the engine crankcase repair history revealed that it had been repaired prior to 

assembly of the engine during its most recent overhaul. 

 

 
4  Lycoming crankcase – right drawing 72672. 
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Figure 20: FAA form 8110‐3 for the release of the crankcase from the weld repair 

 

 

SIA‐Iceland concluded that the weld repair done in that area, blocking the oil passage hole, 

was the cause for the engine failure, as it prevented oil from traveling to the main bearing, 

through the crankshaft oil passage and to the connecting rod bearing. 
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3. SAFETY RECOMMENDATIONS 

SIA‐Iceland issues the following safety recommendation to Divco: 

 
25‐024F003 T01 

 
 
SIA‐Iceland issues the following safety recommendation to the FAA and EASA5: 
 

25‐024F003 T02 

 
   

 
5 The weld repair was performed to fulfill both FAA and EASA repair standards. 

 
SIA‐  Iceland recommends to Divco to review this  investigation report 

and to incorporate the necessary safety related changes to prevent oil 

passage blocking from re‐occurring during welding operation. 

 
SIA‐  Iceland  recommends  to  the FAA and EASA  to  issue an Advisory 

Circular  (AC),  or  similar  lessons  learned  guidance,  highlighting  the 

importance that welding repair operation do not do adverse damage to 

engine oil passages or other parts of its lubrication system. 
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The following board members approved the report: 

 Guðmundur Freyr Úlfarsson 

 Bryndís Lára Torfadóttir 

 Gestur Gunnarsson 

 Hörður Arilíusson 

 
 

Reykjavík,  October 22nd 2026 
 

 
On behalf of SIA‐Iceland 

 
Ragnar Guðmundsson 
Investigator‐In‐Charge 

 
 


